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i'Ici, il se passait avec les cloches quelque chose d ’inouï. Pourtant, ce n ’était pas de vraies 
cloches d ’église, mais des cloches grêles et légères, comme celles des chapelles ou des cou­
vents. Il fallait croire que la qualité, la densité de l ’air n’était pas la même qu’ailleurs. On 
entendait fort bien le marteau frapper le bronze, ce qui donnait une petite note quelconque, 
mais c ’était alors que le phénomène commençait : un premier anneau se dessinait dans le 
ciel pâle et encore frais, s ’étirait, hésitant, comme un rond de fumée, devenait un cercle 
parfait d ’où sortaient par magie d ’autres cercles, toujours plus grands, toujours plus purs. 
Les cercles dépassaient la place, les maisons, s ’étendaient par-dessus le port et bien loin 
sur la mer où se balançaient de petites barques. On les sentait au-dessus des collines et des 
rochers et ils n’avaient pas cessé d ’être perceptibles que le marteau frappait à nouveau le
métal et que d ’autres cercles sonores naissaient pour se recréer, puis d ’autres encore qu’on
écoutait avec une innocente stupeur, comme on regarde un feu d ’artifice.
Georges Simenon, Mon ami Maigret (Tumacacori, Arizona, 2 février 1949).
Lennie trempa sa grosse patte dans l ’eau et, agitant les doigts, la fit légèrement éclabous­
ser. Des cercles s ’élargirent jusque sur l ’autre rive et revinrent vers leur point de départ. 
Lènnie les observait.
John Steinbeck, Des souris et des hommes (1937).
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RÉSUMÉ
Ce travail doctoral porte sur la synthèse expérimentale de champs de pression acoustique 
aléatoires sur des surfaces planes. L’objectif principal de cette reproduction est de pouvoir 
tester le comportement vibroacoustique de panneaux plans sous l’action de deux champs 
de pression aléatoires : le champ acoustique diffus et la couche limite turbulente.
Une étude théorique et numérique est tout d’abord présentée, qui aborde la formulation de 
ce problème de reproduction sur la base de la théorie de l’holographie acoustique plane de 
champ proche, et qui permet de vérifier que celle-ci permet une résolution de ce problème. 
L’influence de nombreux paramètres est également étudiée et des points critiques dans la 
mise en oeuvre expérimentale de l’approche sont identifiés, parmi eux la densité élevée de 
sources nécessaire pour la reproduction d ’une couche limite turbulente.
Une première mise en oeuvre expérimentale est détaillée. Trois approches, celle basée sur 
l’holographie, une seconde sur la synthèse de champs sonores (ou Wave Field Synthesis) 
ainsi qu’une troisième basée sur les moindres carrés sont utilisées pour le calcul des am­
plitudes complexes des sources de reproduction. Le concept d ’antenne synthétique, pour 
lequel un petit élément d ’un réseau est déplacé pour créer un réseau de grandes dimen­
sions en post-traitement, sera utilisé pour résoudre une majorité des points critiques dans 
la mise en oeuvre. Des indicateurs vibroacoustiques fréquentiels tels que le Transmission 
Loss (TL) sont obtenus pour un panneau d ’aluminium simplement supporté, et la com­
paraison avec des résultats de calculs numériques montrent que ces approches permettent 
l’estimation de ce TL sous les deux champs aléatoires d’intérêt. La possibilité d’estimer le 
TL dans le domaine des nombres d ’onde est également illustrée.
Une seconde mise en oeuvre expérimentale est réalisée sous la forme d ’une comparaison 
entre la méthode décrite ci-dessus et la méthode des chambres couplées, couramment 
utilisée pour l’estimation du TL. Pour un panneau composite aéronautique représentatif 
et pour un champ acoustique diffus, les écarts entre les résultats obtenus par les deux 
méthodes sont jugés acceptables, et permettent une seconde validation.
Parallèlement, une autre application a concerné la reproduction d ’un champ acoustique 
diffus sur la surface d ’un matériau poreux, afin d ’en estimer le coefficient d ’absorption 
sous ce champ excitateur. L’approche théorique de cette estimation est décrite et validée 
expérimentalement sur une mousse de mélamine, prouvant qu’elle est réalisable sous des 
champs acoustiques synthétisés et montrant un potentiel pour des mesures in situ.
Suite à la conclusion de ce mémoire qui rappelle les résultats importants obtenus dans le 
cadre de ce travail doctoral, une possibilité de mesure des fluctuations de pression pariétale 
liées à la couche limite turbulente est finalement présentée en annexe.
M ots-clés : Synthèse de champs, Champ Acoustique Diffus, Couche Limite Turbulente, 
perte par transmission (Transmission Loss), coefficient d’absorption.
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CHAPITRE 1
Introduction
1.1 Mise en contexte et problématique
Parmi de nombreux critères influençant le confort global d ’un voyage en avion comme 
l’espace aux jambes ou encore la qualité de la climatisation, le bruit intérieur est un 
point d’importance majeure et sa maitrise l’est donc également pour les constructeurs 
aéronautiques. Un avion en conditions de vol est soumis à des excitations acoustiques et 
vibratoires qui sont tonales, ou large-bande. Les premières correspondent aux excitations 
générées par des pales tournantes d ’une hélice et la rotation des éléments mécaniques du 
moteur entrainant celle-ci. C’est aussi le cas pour les aubes tournantes dans le cas des 
turboréacteurs, et pour les écoulements tourbillonnaires en aval de discontinuités, comme 
des trains d ’atterrissage par exemple. Les excitations large-bande sont quant à elles liées 
à l’écoulement et l’éjection des gaz aux niveau des réacteurs, et surtout à l’écoulement de 
l’air le long de la structure de l’avion, qui génère des fluctuations aléatoires de pression 
pariétale liées à la Couche Limite Turbulente (CLT). Toutes ces excitations peuvent être 
transmises à l’intérieur de la cabine par des voies de transfert structurelles, aériennes, 
ou les deux, participant aux niveaux de bruits intérieurs. Contrairement aux premières 
excitations citées qui sont souvent spécifiques d ’une motorisation ou d ’une architecture, la 
CLT concerne tous les avions de ligne ou d’affaires. Elle possède par ailleurs un caractère 
commun à tous les moyens de transport, aérien, naval, ferroviaire ou automobile (pour peu 
qu’ils se déplacent à une vitesse suffisamment élevée pour que la CLT puisse se développer 
pleinement).
Le principal effet indésirable lié à cette excitation CLT qui se produit sur une grande partie 
de la durée d ’un vol est la génération d ’un niveau de bruit élevé et dominant en cabine. 
Ce bruit élevé se traduit par de la gêne et de la fatigue pour les personnels navigants et 
les passagers, et peut également affecter de manière négative les actions réalisées et les 
impressions ressenties durant le temps de transport [104] (des études ont même montré 
qu’un niveau de bruit important avait un impact sur notre perception gustative [161], et 
tendrait par exemple à faire percevoir un plateau repas comme peu salé et peu sucré et 
donc insipide).
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Un travail très important a été fourni ces dernières années pour réduire le niveau de bruit 
produit par les turboréacteurs, considéré comme la plus grande source de bruit rayonné par 
l’avion en vol, ou en phase de transition (décollage ou atterrissage), et conséquemment la 
source de bruit principale dans les environnements aéroportuaires. En parallèle, cela s’est 
traduit par une diminution du niveau de cette source de bruit à l’intérieur des avions. Ainsi, 
la source de bruit intérieur due à l’action de la CLT, déjà considérée comme la plus impor­
tante pour des vitesses subsoniques élevées depuis les années 50 [19, 116, 120, 154, 155], 
devrait tendre dans l’avenir vers une plus grande importance relative dans les niveaux de 
bruits intérieurs. Il est donc fondamental de pouvoir optimiser le comportement vibroa- 
coustique des panneaux de fuselage aéronautiques, qui sont généralement des structures 
de type double panneaux entre lesquels sont insérés des traitements acoustiques, très ma­
joritairement de nature passive (matériaux poreux). Les performances vibroacoustiques 
des structures de type panneaux simples ou doubles panneaux peuvent être caractérisées 
expérimentalement selon trois méthodes, soit :
- En vol, mais rarement effectué pour des questions de complexité de mise en oeuvre 
et de coût,
- En soufflerie, mais c’est également une mesure nécessitant des structures d ’essai très 
complexes et souvent onéreuses,
- En chambres dites ’couplées’ (chambre réverbérante - chambre anéchoïque), sur la 
base d ’une excitation de type Champ Acoustique Diffus (CAD) d ’un panneau et 
d ’une mesure de type ’pertes par transmission’.
Même si l’utilisation de cette dernière méthode est clairement majoritaire, des limitations 
importantes apparaissent dans ce type de mesure. Un CAD produit expérimentalement 
dans des chambres réverbérantes correspond rarement à sa définition théorique, ceci étant 
spécialement vrai dans le domaine des basses fréquences. La mesure en chambres couplées 
montre également une variabilité importante, ceci étant inhérent aux conditions de mon­
tage du panneau à tester, et aux dimensions variables entre les différentes salles couplées 
existantes en laboratoire [25],
De plus, l’excitation CLT possède des spécificités qui ne sont pas exactement reproduites 
dans cette mesure utilisant une excitation CAD. De nombreuses modélisations et calculs 
vibroacoustiques ont comparés les performances de panneaux soumis à ces deux champs 
de pression excitateurs, par exemple en termes de pertes par transmission. Les résultats 
de ces calculs, même s ’ils ne fournissent pas les mêmes écarts numériques (parfois très 
élevés, de l’ordre de 30 dB) montrent dans l’ensemble la même tendance : un panneau
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donne des pertes par transmission supérieures sous excitation CLT que sous excitation 
CAD [55, 61, 121, 131]. Ainsi, la caractérisation expérimentale sous excitation CAD qui 
est la plus couramment réalisée aurait donc tendance à sous-estimer, ou tout du moins 
mal estimer les performances d ’un panneau lorsqu’il est soumis à une excitation CLT.
Notons par ailleurs que l’utilisation de chambres réverbérantes pour la mesure de coefficient 
d ’absorption de matériaux poreux sous excitation CAD, mesure importante pour leur 
caractérisation, montre également de nombreuses limitations détaillées dans le chapitre 2. 
Les deux raisons majeures expliquant ces limitations sont d’une part les dimensions finies 
des échantillons testés amenant une influence importante des effets de bords, et d’autre 
part le fait que le CAD obtenu dans les chambres réverbérantes utilisées ne correspond 
que très rarement à sa définition théorique (comme énoncé précédemment).
1.2 Définition et objectifs du projet de recherche
Au vu des éléments avancés dans le paragraphe précédent, il apparait fondamental de 
pouvoir reproduire ou simuler expérimentalement une excitation de type CLT ou CAD, et 
ce selon des conditions maitrisées. C’est cette thématique qui nous intéresse principalement 
dans cette thèse de doctorat, et la reproduction de telles excitations à l’aide de 
techniques de synthèse de champs sonores constitue la définition du projet 
de recherche (l’étude sera restreinte à une reproduction sur des surfaces planes, et cette 
planéité sera sous-entendue dans le reste du document lorsque le terme surface sera utilisé). 
L’approche originale proposée et principalement développée dans ce document se base sur 
l’holographie acoustique de champ proche, et doit permettre de proposer des solutions 
au problème de reproduction qui soient optimales. Une autre technique de synthèse de 
champs sonores, la Wave Field Synthesis, ou WFS sera également utilisée. Des travaux 
précédemment menés au sein du GAUS ont montré que la WFS était réalisable dans 
différents environnements via l’utilisation de techniques de contrôle actif [64], ce qui ouvre 
certaines perspectives. Les recherches déjà menées par d ’autres équipes de recherche sur 
la reproduction de champs aléatoires spatialement corrélés ont permis de démontrer en 
bonne partie une faisabilité expérimentale [13, 26, 29, 30, 55, 95-97], mais reposent sur 
des mises en oeuvre relativement complexes et un problème posé de manière inverse.
L’objectif de ce projet de recherche est la mise en oeuvre d’un moyen d’essai 
ou d ’une méthode, qui permette de simuler en laboratoire des champs de pres­
sion aléatoires sur des surfaces. Ce moyen d ’essai (ou cette méthode) serait idéalement 
simple et peu onéreux, utilisant des sources acoustiques simples (haut-parleur, chambre
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de compression) et qui puisse s’adapter à des chambres couplées, ou qui soit conçu comme 
un moyen d’essai à part entière. Les résultats expérimentaux obtenus par ce moyen seront 
confrontés aux nombreuses approches numériques et expérimentales pour la caractérisa­
tion de panneaux déjà utilisées au sein du GAUS.
D’un point de vue plus global, la mise en oeuvre de méthodes de reproduction de champs 
de pression aléatoires sur des surfaces doit permettre d ’améliorer la caractérisation et la 
conception vibroacoustique des fuselages par une mesure précise de leurs performances sous 
CAD et CLT. Elle peut également s’appliquer à la mesure des performances des traitements 
vibroacoustiques passifs et à leur optimisation, avec une conséquence en termes de poids 
et de coût qui est à relier avec la recherche d’une réduction globale de la consommation 
énergétique des moyens de transport.
1.3 Contributions originales
Les contributions originales de ce travail doctoral sont les suivantes :
- L’écriture théorique du problème de la reproduction de champs de pression aléatoires 
sur des surfaces planes à l’aide de l’holographie acoustique de champ proche. Des 
simulations numériques permettent de valider l’approche et le fait qu’elle puisse 
s’appliquer aux excitations CAD et CLT (chapitre 3).
- Le développement d ’une méthode expérimentale pour le test de panneaux plans sous 
excitations CAD et CLT, permettant d’une part de proposer un outil expérimental 
pour la comparaison des réponses vibroacoustiques obtenues et d ’autre part d ’en­
visager la possibilité de la reproduction d ’un CAD sans l’utilisation d ’une chambre 
réverbérante (chapitres 4 et 5). De plus, une approche de régularisation du problème 
de rétropropagation en holographie plane, fondamentale pour la reproduction d ’une 
CLT, a été proposée et validée expérimentalement (chapitre 4). Cette régularisation 
est a priori définie par le modèle de CLT utilisé, et ne nécessite aucune méthode 
itérative.
- La proposition d’une méthode expérimentale permettant l’obtention des coefficients 
d ’absorption d ’un matériau en ondes planes sous différentes incidences et surtout sous 
excitation CAD, sans chambre réverbérante et en évitant les limitations inhérentes 
à l’utilisation de celle-ci (effets de bord, mauvaise diffusion en basse fréquence). 
Aucune autre méthode ne permet actuellement d’obtenir simultanément l’ensemble
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de ces informations pour un matériau. De plus, elle est applicable aux matériaux 
à squelette rigide et à forte résistivité, matériaux dont le test est particulièrement 
complexe, que ce soit en tube de Kundt ou en chambre réverbérante (chapitre 6).
- La majorité des résultats présentés dans ce mémoire utilisant des modèles théoriques 
des champs à reproduire (décrits au chapitre 2), la possibilité d ’utiliser des champs 
mesurés comme donnée d ’entrée de la reproduction a amené la proposition et le 
test d’une méthode de mesure des fluctuations de pression pariétale, utilisant un 
arrangement original de capteurs et une suggestion pour l’atteinte simple d’un bon 
compromis entre taille de capteur et espacement de capteur (compromis fondamental 
à atteindre pour une mesure du spectre nombre d’onde - fréquence des fluctuations 
de pression pariétales liées à la CLT). L’étude comparative de la réponse de différents 
montages de microphones (déportés, en paroi, en trou d ’épingle) constitue également 
un point original (travail reporté en annexe).
En termes de publications correspondants aux contributions décrites ci-dessus, ce travail 
de doctorat a fait l’objet de deux publications en tant qu’auteur principal [126, 127] 
(une acceptée et une soumise), une en tant que co-auteur [17], et quatre communications 
en-congrès (Congrès d ’Acoustique Canadienne 2011, Québec (Canada) [129] -  Acoustics 
2012, Nantes (France) [128] -  19ème Congrès d ’Aéroacoustique AIAA/CEAS 2013, Berlin 
(Allemagne) [125, 130]).
En parallèle de ce travail de doctorat, le candidat au doctorat a également participé à 
des travaux de localisation de sources en soufflerie présentés au 19ème Congrès d’Aéroa- 
coustique AIAA/CEAS 2013 [115], un article soumis en tant que co-auteur au Journal of 
Sound and Vibration [18] et un dépôt préliminaire de brevet.
1.4 Plan du document
L’organisation de ce mémoire de thèse est décrite de manière schématique en figure 1.1.
Plus précisément, le chapitre 2 récapitule tout d ’abord l’état de l’art correspondant à cha­
cune des trois thématiques traitées (Reproduction de champs de pression aléatoires pour 
la mesure des indicateurs vibroacoustiques de panneaux plans, reproduction de champs 
de pression aléatoires pour la mesure des propriétés de matériaux poreux, mesure des 
fluctuations de pressions pariétales liées à la CLT).
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Chapitre I -  Mite en contexte et projet de recherche
Chapitre II -  État de l'art
Chapitra III -  Reproduction de champs da pression aléatoires sur des surfaces (Approche
numérique)
Ÿ  "\Chapitra IV-Test vlbroacoustique 
expérimenta! «fun panneau aluminium 
•Implement supporté et de petites 
dimensions à raide de champs de 
pression aléatoires synthétiques
^ --------------------------------------------- y
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expérimental d'un panneau composite 
représentatif d'un panneau de fuselage 
aéronautique à l’aide de champs de 
pression aléatoires synthétiques
Ts------------ — ---------- - ' - "N
Chapitre VI -  Mesure du coefficient d'absorption de matériaux poreux sous champs de 
pression aléatoires synthétiques
V- J
Application 
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de panneaux
Application è la 
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Chapitre VII -  Conclusion
Annexe -  Mesure du spectre nombre d'onde • fréquence des fluctuations de pression
pariétale
Figure 1.1 Représentation schématique du plan de la thèse.
Ensuite, les chapitres 3 à 4 du mémoire constituent le coeur du travail doctoral effec­
tué dans la thématique ’R ep ro d u c tio n  de  cham ps de p ression  a léa to ires  p o u r la 
m esure  des in d ica teu rs  v ib roacoustiques de p an n eau x  p la n s ’.
Le chapitre 3 est un article paru dans le Journal of the Acoustical Society of America 
en 2013 [127], intitulé : “R e p ro d u c tio n  o f ran d o m  p ressu re  fields b ased  on  p lan a r 
nearfield  acoustic  ho lography” (Reproduction de champs de pression aléatoires sur des 
surfaces). Il concerne l’écriture théorique du problème de la reproduction de champs de 
pression aléatoires par une approche basée sur l’holographie acoustique de champ proche 
et sa validation numérique. L’article débute par une synthèse bibliographique exhaustive 
sur les méthodes proposées ou existantes pour la reproduction de tels champs de pression. 
Ensuite, la théorie utilisant l’holographie acoustique de champ proche est détaillée. Des 
simulations numériques permettent de tester l’influence de certains paramètres, comme 
l’espacement des sources ou l’espacement plan de source -  plan de la reproduction sur la 
qualité de la reproduction d ’un CAD ou d ’une CLT. Enfin, certaines améliorations de la 
méthode et une méthodologie expérimentale sont suggérées.
Le chapitre 4 est un article soumis au Journal of the Acoustical Society of America [126], 
intitulé E x p e rim en ta l v ib roacoustic  te s tin g  o f p lane  panels  using  syn thesized
1.4. PLAN DU DOCUMENT 7
ran d o m  p ressu re  fields ( Test vlbroacoustique expérimental de panneaux plans à l ’aide 
de champs de pression aléatoires synthétisés)1. Il concerne la mise en oeuvre expérimentale 
des méthodes décrites par Berry [17] et Robin [127] afin de reproduire un CAD et une 
CLT sur un panneau plan isotrope simplement supporté, et de déduire le comportement 
vlbroacoustique du panneau sous ces deux excitations. La méthodologie est celle décrite en 
fin de l’article constituant le chapitre précédent, et celui-ci débute par un rappel bref des 
méthodes déjà employées pour la reproduction de tels champs et une description précise 
de la méthode expérimentale de test. Les approches basées sur la WFS [17] et l’hologra­
phie [127] sont rappelées, et une méthode aux moindres carrés ainsi qu’une régularisation 
du problème de rétropropagation sont introduites. L’intégralité de la mise en oeuvre ex­
périmentale est ensuite minutieusement décrite. Finalement, des résultats expérimentaux 
sont présentés pour un panneau sous excitation CAD et CLT, et comparés à des résultats 
de simulation numérique. L’ensemble des résultats et comparaisons permettent de valider :
- une alternative aux tests de panneaux sous excitation CAD en chambres couplées, 
par la possibilité de reproduire un CAD précis et répétable dans un environnement 
semi-anéchoïque,
- la possibilité de reproduire une CLT subsonique, de manière à pouvoir tester la 
réponse d ’un panneau sous excitation CLT sans l’utilisation d ’une soufflerie, et fina­
lement de comparer la réponse d’un même panneau sous ces deux excitations.
- une potentielle analyse de la réponse du panneau dans le domaine fréquentiel (ré­
sultats de type Transmission Loss), mais également dans le domaine des nombres 
d ’ondes ce qui est un point d ’importance pour l’analyse de la transmission des exci­
tations CAD et CLT spécialement pour des structures anisotropes.
Le chapitre 5 propose une seconde validation expérimentale de la méthode décrite dans le 
chapitre précédent. L’intérêt de cette seconde validation est double :
- La perte par transmission d ’un panneau aéronautique représentatif de ceux couram­
ment testés en chambres couplées (dimensions, structure, ...) est mesurée.
- Une comparaison entre deux méthodes expérimentales est réalisée (mesure en chambres 
couplées versus mesure avec une antenne synthétique)
La mise en oeuvre expérimentale est tout d ’abord détaillée. Le reste du chapitre s’attache 
à comparer et analyser les résultats obtenus en termes de TL obtenu sous une excitation 
CAD réalisée à l’aide d ’une chambre réverbérante ou sous une excitation CAD synthétique.
1 Cet article reprend en partie le travail présenté dans Robin [125]
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Au moment de la rédaction de cette thèse, les résultats de TL sous excitation CLT sont 
encore en cours de post-traitements et d ’analyse, et seuls les résultats sous excitation CAD 
sont présentés.
À la suite de ces trois chapitres qui constituent un bilan du travail effectué sur la reproduc­
tion de champs de pression aléatoires sur des surfaces planes afin de tester les propriétés 
vibroacoustiques de panneaux, la possibilité de reproduire un CAD sans une chambre ré­
verbérante et ce de manière synthétique a inspiré le contenu du chapitre 6. La méthode 
de reproduction d ’un CAD sur une surface plane est appliquée et adaptée à l’estimation 
du coefficient d’absorption (ou de réflexion) de matériaux poreux sous incidence variable 
et sous CAD. La théorie concernant l’estimation du coefficient de réflexion sous champs 
synthétiques est tout d’abord décrite. Ensuite, les résultats de mesures expérimentales réa­
lisées sur une mousse de mélamine de deux épaisseurs (un et deux pouces) sont présentés. 
Ces résultats sont analysés et comparés à ceux obtenus dans le cadre d ’une simulation 
numérique, et montrent que l’estimation du coefficient d’absorption sous un CAD synthé­
tique est possible, ouvrant de nombreuses perspectives pour le test de matériaux poreux 
notamment pour une mesure m situ de ce paramètre. Ce travail va constituer un article 
en cours de préparation pour soumission au Journal of the Acoustical Society of Ame­
rica, intitulé M easu rem en t o f a b so rp tio n  coefficients o f po ro u s m a te ria ls  u n d er 
syn thesized  acoustic  fields (Mesure du coefficient d ’absorption de matériaux poreux 
sous champs acoustiques synthétiques). Cet article intégrera les éléments théoriques et 
expérimentaux décrits ci-dessus, complémentés par une étude numérique afin d ’étudier 
l’effet de différents paramètres sur l’estimation du coefficient d ’absorption d ’une mousse 
de mélamine (taille de l’antenne synthétique, hauteur de la source, ...).
Le chapitre 7 constitue la conclusion de ce mémoire de thèse. Les principaux résultats 
obtenus correspondant aux chapitres 3 à 6 y sont tout d ’abord résumés. Les contributions 
originales de ces travaux sont ensuite détaillées, et les perspectives de recherche actuelles 
pour la reproduction de champs de pression aléatoires sur des surfaces sont décrites. Parmi 
ces perspectives, l’annexe A permet de présenter un travail réalisé durant le doctorat, et 
présenté en conférence [130]. Cette annexe décrit une méthode pour la mesure du spectre 
nombre d ’onde - fréquence des fluctuations de pression pariétale liées à la couche limite 
turbulente. En effet, l’ensemble des résultats de reproduction présentés aux chapitres 3, 4 
et 5 utilisent un modèle de Corcos pour la CLT qui implique certaines limitations (voir 
en chapitre 2)2. Même si d ’autres modèles de CLT pourraient être utilisés, l’approche
2 Ceci n’est pas le cas pour le CAD, et son modèle de corrélation spatial n’a jamais été fondamentalement 
remis en cause à la connaissance de l’auteur
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qui semble la plus légitime comparativement à l’utilisation de modèles est l’utilisation 
de mesures comme cible à reproduire dans la méthode. Ainsi, une mesure du spectre 
nombre d ’onde - fréquence d ’une CLT en soufflerie a été mise en oeuvre. L’influence des 
différents montages possibles de microphones en paroi est tout d ’abord étudiée. Ensuite 
un arrangement des capteurs est proposé, qui couplé à une rotation du réseau de capteurs 
permet d’atteindre un bon compromis entre taille du capteur et espacement inter-capteurs. 
Les premiers résultats obtenus montrent que le montage expérimental permet effectivement 
l’identification de la partie convective des fluctuations de pression pariétales. Par contre, 
un travail certain reste à effectuer sur plusieurs points, qui sont décrits dans la conclusion 
de l’annexe.
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CHAPITRE 2 
État de l’art
2.1 Introduction
Cet état de l’art va faire un bilan des trois thématiques traités dans cette thèse de docto­
rat. Tout d ’abord, on s’attache à détailler précisément les éléments permettant l’apprécia­
tion du travail réalisé dans la thématique ’Reproduction de champs de pression aléatoires 
pour la mesure des indicateurs vibroacoustiques de panneaux plans’. Les modèles des 
deux champs de pression aléatoires étudiés ici sont tout d ’abord présentés. Un court bi­
lan concernant le comportement vibroacoustique de panneaux plans soumis à ces champs 
alétoires est ensuite donné, et complémenté par des résultats de calculs vibroacoustiques. 
Enfin, les diverses méthodes expérimentales ayant été mises en place pour la reproduction 
de ces deux champs aléatoires sont présentées et discutées. Cette première partie de l’état 
de l’art servira de support aux chapitres 3, 4 et 5. Un bref état de l’art sur la thématique 
’reproduction de champs de pression aléatoires pour la mesure des propriétés de matériaux 
poreux’ est ensuite exposé, qui permettra d ’apprécier les intérêts de la méthode présentée 
au chapitre 6 comparativement à celles déjà existantes. Enfin, les techniques qui ont pu 
être mises en oeuvres dans la thématique ’mesure des fluctuations de pressions pariétales 
liées à la CLT’ sont détaillées dans la dernière partie de ce chapitre consacré à l’état de 
l’art. Cette partie perm ettra quant à elle de situer le travail présenté en annexe par rapport 
aux travaux de référence sur cette thématique de mesure.
2.2 Modélisation et reproduction de champs de pres­
sion aléatoires sur des surfaces
2.2.1 Modèles de champs de pression aléatoires : le champ acous­
tique diffus
Un champ acoustique diffus correspond théoriquement à une somme infinie d ’ondes planes 
décorrélées se propageant à la vitesse du son cq et ayant des angles d ’incidence uniformé­
ment distribués. Ce champ acoustique est donc isotrope dans l’espace (à une fréquence 
donnée) et limité dans le domaine des nombres d ’onde au cercle acoutique de rayon ko, le
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nombre d’onde acoustique (=  lü/ cq). Le champ acoustique diffus reste un concept idéalisé, 
et le champ obtenu dans les salles réverbérantes correspond rarement à sa définition théo­
rique, qui est le plus souvent décrite sous la forme d ’une fonction de corrélation [41,75,113]. 
Dans ce document, la densité interspectrale de puissance 1, transformée de Fourier de cette 
fonction de corrélation sera majoritairement utilisée, et peut s’écrire [119]
~ / / n « / .s in fc n lr- r 'l
<Spp(r > r  ;u)  — Spp(u) ^ | r  ^  , (2-1)
r  et r ' étant des vecteurs positions de deux points situés dans l’espace, et l’autospectre 
de pression Spp(u>) était considéré unitaire dans l’ensemble de cette thèse de doctorat. Il 
est également posible d ’écrire cette densité interspectrale dans le domaine des nombres 
d ’onde, soit [12]
f  =-----? si lk l < fc0,
5Pp(k;a;) =  i  ° 0 -(M /* o )2 (2.2)
I 0 si |k| >  fc0)
où |k| =  y/k* + fcjj.
2.2.2 Modèles de champs de pression aléatoires : la couche limite 
turbulente
Définitions
Lorsqu’un fluide rencontre une paroi plane et s’écoule le long de celle-ci à une vitesse £/oo> 
ou lorsqu’une structure est en mouvement dans un fluide (à une vitesse U0o), la viscosité 
de ce dernier induit un frottement qui va se traduire par la génération d ’une fine épaisseur 
de fluide retardé, la couche limite turbulente. La figure 2.1 schématise sa formation et 
son évolution. L’épaisseur de la couche limite 5 est celle pour laquelle la vitesse du flux 
vaut 99% de la vitesse en écoulement libre U0c. L’épaisseur de déplacement S* est parfois 
utilisée, qui décrit l’épaisseur de déplacement effectif de l’écoulement à l’intérieur de la 
couche (du fait de la réduction du débit près de la paroi), et le rapporte donc à une 
épaisseur correspondant à un écoulement à vitesse constante. Cette épaisseur se définit 
par l’équation suivante :
S' =  /V  -  ^ ) d z .  (2.3)
J  0 *^00
1Une définition des quantités d’intérêt importantes pour les processus aléatoires est donnée en para­
graphe 2.4.1
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Il est possible de définir le nombre de Strouhal S tr , nombre adimensionnel, qui s’écrit
Str =  ' Ç .  (2.4)
Uoo
Au sein de la couche limite, on définit enfin une vitesse de déplacement d ’ensemble dite 
vitesse de convection Uc, définie couramment telle que Uc = constante x JJ^.
La constante utilisée à une valeur couramment prise entre 0.6 et 0.8 (valeurs de 0.53 à 
0.83 pour Willmarth et Woodridge [159] et Bull [32]), ces valeurs dépendant du nombre 
de Mach pour ces auteurs. Classiquement, pour un écoulement subsonique et dans le reste 
de ce document, on prendra Uc =  0.7 x U^.
d i f f u s io n
c o n v e c tio n\m
zone de 
transition
H turbulentlaminaire
x
Figure 2.1 Illustration de la formation et de l’évolution d ’une couche limite le 
long d ’une paroi rigide.
Modèles de couche limite turbulente
Comparativement au champ acoustique diffus décrit majoritairement par un seul modèle 
dans la littérature, de très nombreux modèles des fluctuations de pression pariétales liées 
à la Couche Limite Turbulente (CLT) ont été proposés. Ils sont généralement empiriques 
ou semi-empiriques, et obtenus par un ajustement sur des mesures. Les principaux articles 
réalisant une revue de la littérature concernant ces modèles proviennent de Bull [33], 
Graham [69] et plus récemment Hwang [74]. On peut citer également deux revues de 
moindre importance, réalisées par Borisyuk [23] et Miller [106], et un comparatif appliqué 
aux surfaces non plus lisses mais rugueuses [89].
Voici une liste non-exhaustive des modèles que l’on rencontre usuellement dans la littérar 
ture, sans distinguer les quantités auxquelles ils correspondent (car ils peuvent concerner 
autospectre, interspectre ou spectre nombre d ’onde -fréquence ou k-f) : Corcos (1963, [43]), 
Chase (1980 et 1987, [37, 38]), Ffowcs-Williams (1982, [158]), Efimtsov (1982, [52]), Wit­
ting (1986, [160]), Mellen (1990, [102]), Smol’yakov et Tkachenko (1991, [141]), Singer
14 CHAPITRE 2. ÉTAT DE L’ART
(1996, [139]), Goody (2004, [66]), Finnveden (2005, [60]), Smol’yakov (2006, [140]). La 
figure 2.2 présente un comparatif de spectres k-f obtenus pour 6 modèles (dans le sens de 
l’écoulement). La concordance générale des modèles au niveau du pic convectif est tout 
aussi notable que la différence de tendance obtenue pour les faibles nombres d ’onde. La 
figure 2.3 présente l’allure générale du spectre en nombre d ’une couche limite selon la di­
rection de l’écoulement (le spectre est considéré symétrique selon la direction transverse à 
l’écoulement). Face à ce grand nombre de modèles existant, il paraît important de pouvoir
1000
100
4!
0.1!
0.01 r
0 .0 0 1  r*
0.000
0.1 1 
Dirnensionless longitudinal wavenumber, U ç  k j u i
Figure 2.2 Spectres k-f sans dimension obtenus pour un nombre de Strouhal
S tr  de 248, et pour 6 modèles (— : Corcos, : Efimtsov, : Smol’Yakov
and Tkachenko, • • • :Ffowcs Williams, • — • :Chase I, - • - • : Chase II), tiré de 
1<59|.
les trier selon certains critères. Une classification possible des modèles d ’interspectres a 
été proposée par Mellen [102, 103], qui a suggéré une distinction en modèles séparables 
ou non-séparables. Ce caractère de ’séparabilité’ vient du couplage ou non des flux longi­
tudinaux et transverses (sous entendu à la direction de l’écoulement). Des modèles non- 
séparables reposent sur le postulat que les séparations longitudinales et transversales ne 
peuvent être dissociées. Parmi les exemples de ces modèles, on peut citer ceux de Chase 
[37, 38], ou encore celui de Smol’yakov - Tkachenko [141]. Un modèle séparable (Cor­
cos [43], Efimtsov [52]) implique qu’il est possible d ’évaluer indépendamment de manière 
expérimentale le spectre en fréquence et le spectre en nombre d ’onde, ou de déterminer 
individuellement des corrélations (ou cohérences ou interspectres) dans les sens longitudi­
naux et transversaux. Le fait que les fonctions temporelles et de distances de séparation 
spatiale soient séparables permet aussi tout simplement des transformations de Fourier 
aisées [22]. Le modèle le plus rencontré dans l’ensemble de la littérature est sans conteste
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Figure 2.3 Schéma de l’allure générale d ’un spectre de CLT en nombre d ’onde 
- l’ensemble des domaines et quantité d’intérêts y sont simplement décrits, ainsi 
que la décroissance prévue par la théorie de Kraichnan [80] - d ’après [22].
le m od èle de C orcos [43, 44], qui est le prem ier m od èle em pirique de CLT développé, et 
qui est basé sur des mesures réalisées par Willmarth et Woolridge [159]. Les justifications 
concernant son utilisation massive sont généralement sa simplicité d ’écriture, et surtout 
sa solution analytique. Le problème majeur de ce modèle concerne la surévaluation des 
niveaux calculés pour les faibles nombres d ’onde, très souvent relevée dans la littérature 
[20, 23, 33, 34, 38, 69, 74, 106, 158]. Le modèle de Corcos exprime que la CLT peut être 
décrite par une fonction du temps multipliée par une fonction de la séparation longitu­
dinale multipliée par une fonction de la séparation latérale, sa Densité Interspectrale de 
Puissance en fonction des distances de séparation s’exprimant alors
Spp& ,Ç ,;“ ) =  (2.5)
où u  est la fréquence angulaire, Uc est la vitesse de convection, fx et £y sont les séparations 
longitudinale et transverse, et a  et f3 les coefficients de décroissance longitudinal et tran- 
verse. Il est important de prêter attention selon les modèles et auteurs à quelles quantités 
ils font exactement référence. Elles peuvent être exprimées sous forme de taux de décrois­
sance de la corrélation ( l / a  ou l/P ), ou comme des longueurs de corrélation, qui s’écrivent 
dans ce cas Lx =  |^ |,  et Ly =  |£ï '(^c est le nombre d ’onde convectif, et fcc =  u>/Uc). Les 
valeurs usuellement prises pour des parois lisses sont a  =  8, et /? =  1.2 [123], et un bilan 
des valeurs rencontrées peut être trouvé dans la même référence. L’expression du spectre 
k-f de pression pariétale basé sur le modèle de Corcos s’obtient par transformée de Fourier
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spatiale de la Densité Interspectrale de Puissance donné par l’équation 2.5, soit :
2
Spp{kx,ky]u) =  Spp(u>) ( ^ j (2 .6)
Par rapport à une excitation CAD dont les composantes sont uniquement acoustiques, 
l’excitation CLT est composée d ’une composante convective et d ’une composante acous­
tique (voir figure 2.3 par exemple). Les fluctuations turbulentes sont convectées sur la 
paroi à une vitesse moyenne d ’écoulement Uc, quand les fluctuations acoustiques se pro­
pagent avec une vitesse Cq (vitesse du son). De plus, les fluctuations de pression de la CLT 
génèrent des excitations au niveau du pic convectif plus élevées de 20 à 30 dB que celles 
correspondant à la partie acoustique [22, 23, 69, 74]. Les allures des spectres k — f  sur un 
plan (kx , ky) d ’un CAD (Équation 2.2) et d ’une CLT (Eq. 2.6) sont données en figure 2.4.
-900 <400 -100 -300 -MO 0 100 300 100 400 900
Nombre (fonde k x (red/m)
Figure 2.4 Allure du spectre en nombre d ’onde (kx,kv) pour un CAD à une 
fréquence de 1000 Hz, soit |fco| =  18.5 rad.m "1 (à gauche) et pour un modèle de 
Corcos de CLT (à droite ; les paramètres utilisés sont f=1000 Hz, Uc= 30 m/s, 
a  =  1.2 et /3=8)
2.2.3 Éléments concernant le comportement vlbroacoustique de 
plaques sous excitations aléatoires (CAD et CLT)
L’étude de la réponse de structures proches de panneaux de fuselage à diverses formes 
d ’excitations a fait l’objet d ’une littérature plus que conséquente, qui débute au milieu 
des années 50 [79, 80, 120]. Les traitements théoriques de l’effet des fluctuations de pres­
sion d ’une CLT sur une structure flexible sont nombreux, et l’on trouve généralement 
deux approches : Ribner [120] a par exemple travaillé sur des panneaux infinis, idéalisés. 
Beaucoup d’autres auteurs ont plutôt traité le problème d ’une plaque de dimensions finies, 
généralement simplement supportée et insérée dans un baffle rigide, et qui est excitée par
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un champ de pression aléatoire sur une de ses faces [40, 45, 47, 54, 68, 98, 101, 144] 
(voir figure 2.5). Les structures, panneaux ou capteurs, auxquelles sont confrontées ces
I J
Excitation couche 
limite turbulente
Excitation champ 
acoustique diffus
Figure 2.5 Représentation schématique du chargement d’une plaque sous exci­
tation (a) CLT, et (b) Champ Acoustique Diffus - le repère utilisé dans la suite 
du chapitre est précisé
champs de pression aléatoires vont filtrer fréquentiellement et spatialement ces champs. 
Dans l’ensemble, toutes les méthodes de calcul utilisent comme donnée d’entrée une ma­
trice de densité interspectrale du champ excitateur (ou sa transformée de Fourier). La 
stratégie utilisée est soit une approche modale (avec l’utilisation des fréquences propres 
et des déformées modales dans le vide, et un calcul des acceptances modales de couplage 
[32, 117]), soit une approche énergétique avec l’obtention d ’une réponse structurale de la 
plaque moyennée spatialement (méthodes du type SEA) [149]. Quelque soit la méthode 
envisagée, les effets de couplage inter-modal sont généralement négligés et hypothèse est 
souvent faite que la charge fluide a des effets négligeables. Le champ de pression est 
considéré comme une excitation qui n’est pas influencée par la réponse structurale, et le 
rayonnement acoustique direct par la CLT est considéré comme non significatif. Pour une 
plaque mince et plane en flexion, de surface S et d ’épaisseur h, insérée dans un baffle rigide 
infini (comme en figure 2.5), l’équation du mouvement selon z de cette plaque soumise à 
une pression p  répartie sur S  est donnée par
D V i w(x, y, t) +  m,-—j- =  p(x, y, t) (2.7)
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avec D, la rigidité de flexion de la plaque, qui s’écrit D = (où E, h , et v  sont
respectivement le module d ’Young, l’épaisseur du panneau et le coefficient de Poisson), et 
ms la masse surfacique de la plaque [20 , 2 3 , 4 7 , 8 7 ]. L’amortissement structurel n’est pas 
pris en compte ici. Les conditions aux limites sont celles d’une plaque simplement appuyée 
sur les bords, et la résolution de cette équation avec ces conditions permet d ’écrire l’allure 
des modes propres de cette plaque dans le vide, soit
/ \ 2  rrnrx . nny  2  . . . . . . .  . / n  n .
Vmn{x, y) =  -F=  sm  sin —  =  —=  sin[kmx) sm (kny), (2.8)
yab  d b v  ab
ab représentant l’aire de la plaque. On aboutit également aux valeurs des pulsations propres 
de ces modes :
Wmn =  ( D / m s ) 1 /2 ( / 4  +  kl) =  (D /m s)1/2(klnn), (2 .9 )
avec A4n =  (k^ + k l)  qui représente le nombre d’onde élevé au carré du mode m, n, et u mn 
la pulsation propre du mode m, n. Le couplage entre le champ excitateur et les déformées 
modales sera généralement décrit par les acceptances de couplage modales, ou modal joint 
acceptance [47].
Le nombre d ’onde des ondes de flexion dans la plaque k f  s’écrit :
(2.10)
et est définie par la fréquence d ’excitation, définissant elle-même le cercle d ’acceptance de la 
structure illustré par la figure 2 .7  dans le domaine des nombres d ’onde. Le positionnement 
des modes résonants et non-résonants (que l’on peut nommer maillage modal) par rapport 
à ce cercle est également indiqué. Il est alors intéressant de tracer la dépendance des 
nombres d ’onde acoustique, convectif et de flexion en fonction de la fréquence, ce qui 
permet de faire apparaître deux fréquences caractéristiques : la fréquence de coïncidence 
aérodynamique f * ERO et la fréquence de coïncidence acoustique f ç COU (voir figure 2.6).
Dans le cas d’une excitation purement acoustique, la fréquence de coïncidence acoustique 
correspond à l’égalité de la projection du nombre d ’onde de l’onde acoustique incidente sur 
le panneau (la ’trace’ du nombre d’onde) avec le nombre d ’onde de flexion. La fréquence 
de coïncidence f c COU vaut y /m s/D . Comparativement, la fréquence de coïncidence
w fO - .
jaero  vaut y /rrislD  (et correspond à la fréquence pour laquelle le nombre d ’onde 
des ondes de flexion d ’une plaque dans le sens du flux correspond au nombre d ’onde de la 
perturbation aérodynamique). Les mécanismes princpiaux de l’excitation d ’une plaque par 
une excitation convective peuvent être alors facilement illustrés, comme en figure 2.8, qui
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k  = cù/c,
(O (O (Oacou
Figure 2.6 Dépendance du nombre d ’onde par rapport à la fréquence pour kQ, 
kc et k f - ici, les pulsations angulaires de coïncidences convective et acoustique 
sont respectivement notées u aero et u acou.
présente la projection de l’allure en nombre d’onde du pic convectif sur la représentation 
en nombre d ’onde des modes donnée en figure 2.7. Pour des fréquences inférieures à la 
fréquence de coïncidence aérodynamique, le nombre d ’onde des ondes de flexion kf est 
plus élevé que le nombre d ’onde convectif kc, il existe alors un nombre d ’onde modal qui 
correspondra au nombre d’onde convectif (ou tout du moins qui en sera proche) et qui 
sera alors bien excité par celui-ci. C’est le cas dans la partie (a) de la figure 2.8, et les 
modes résonants et non-résonants en coïncidence aérodynamique seront logiquement les 
contributeurs les plus importants à la réponse vibratoire du panneau. Lorsque kc = kf, 
on retrouve la condition de coïncidence et le nombre de modes résonants excités va être 
maximal. Enfin, lorsque kc > k f, les modes résonants seront faiblement excité par la 
partie acoustique de la CLT. La majorité des études théoriques ou expérimentales (voir 
par exemple [13, 20, 69, 117]) ont clairement indiqué que pour un avion en conditions 
de vol habituelles, la réponse structurelle sous CLT se compose essentiellement de modes 
résonants et acoustiquement peu efficaces (peu rayonnants), dont la contribution domine 
le rayonnement acoustique global (que ces modes soient fortement ou faiblement excités 
par le pic convectif).
Pour compléter la vision en nombre d ’onde-fréquence, il est intéressant pour illustrer le 
problème de combiner une vision des courbes de dispersion (comme en figure 2.6) avec 
celle d ’une excitation CLT en nombre d ’onde, composée d ’une partie acoustique et d ’une 
partie convective comme dans la figure 2.9.
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Figure 2.7 Illustration du cercle de rayon k f dans le domaine des nombres 
d’onde, et du positionnement d’un mode résonant et d ’un mode non-résonant.
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Figure 2.8 Superposition de la représention modale en nombre d ’onde précé­
dente avec le pic convectif , le nombre d’onde convectif kc étant symbolisé par 
la ligne pointillée verticale centrée sur l’ellipse - (a) en dessous de la fréquence 
de coïncidence aérodynamique (b) à la fréquence f ^ ERO (c) au-dessus de la 
fréquence f ^ BRO (adapté de [45]).
2.2.4 Résultats de calculs vibroacoustiques sur plaques sous exci­
tation CAD et CLT
L’optimisation du comportement acoustique des panneaux de fuselage, ou des traitements 
acoustiques qui leur sont appliqués, passe actuellement majoritairement par l’utilisation 
d’outils prédictifs calculatoires, et peu par l’expérimentation. La comparaison entre les 
excitations CAD et CLT est donc majoritairement réalisée sur cette base de calculs. L’ob­
jectif de ce paragraphe est de faire un bilan succinct des résultats qu’il est possible de 
trouver dans la littérature, ces résultats montrant assez nettement l’intérêt de pouvoir 
caractériser les panneaux sous une excitation CLT réaliste (ou tout du moins le fait qu’un
2.2. MODÉLISATION ET REPRODUCTION DE CHAMPS DE PRESSION
ALÉATOIRES SUR DES SURFACES 21
"4
k< k< kf i t
k k < k < kt f  t
Figure 2.9 Superposition des courbes de dispersion et du spectre en nombre 
d’onde d ’une CLT - la coïncidence aérodynamique est identifiée par un cercle 
rouge, et la coïncidence acoustique par un triangle bleu - le cercle représente 
le cercle acoustique de rayon ko, et l’ellipse représente quant à elle la tâche 
convective centrée sur kc (adapté de [12]).
test de panneaux sous CAD n’est pas représentatif de son comportement sous CLT). Le 
premier article faisant état d ’écarts importants de résultats entre réponses de fuselages 
calculées sous excitation CAD et CLT date de 1969 [46].
La perte par transmission ( Transmission Loss, TL) d ’une structure est la mesure la plus 
utilisée en chambres couplées pour estimer les perfomances acoustiques des structures de 
type panneau, ou fuselage. Le TL se définit comme :
T L  = 10 log10 — ■ (2.11)
où Wj est la puissance acoustique incidente sur la paroi, et Wt  la puissance acoustique 
transmise par la paroi. Les résultats peuvent être également présentés sous forme d ’énergie 
cinétique du panneau [55, 131], ou encore de niveaux d ’accélération vibratoire [46], sou­
vent normalisées par la densité spectrale de l’excitation. Certains auteurs (voir figure 2.13) 
ont également utilisé des métriques adimensionnés pour la réponse des panneaux [60, 61]. 
Toutes les figures suivantes (figures 2.10 à 2.13) montrent clairement la différence de corn-
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portement lorsque l’on compare la réponse d’un même panneau aux deux excitations CAD 
et CLT.
t
I
i
î
Figure 2.10 Comparaison de la puissance acoustique rayonnée pour une tranche 
d ’un panneau de fuselage réel pour des excitations CAD (à gauche) et CLT (à 
droite) - les traits bleus fins (respectivement épais) donnent la puissance de 
sous-parties du panneau (resp. du panneau complet) - le trait vert (resp. rouge) 
donne la contribution des modes résonants (resp. non-résonants) - tiré de [114].
Figure 2.11 Comparaison de l’énergie cinétique pour un panneau aluminium 
(0.7 x 0.5 x 0.003m) simplement supporté, pour des excitations champ diffus 
(trait épais) et CLT (trait fin) de type Corcos pour M —0.66, a=1.2, 0=8 - tiré 
de [55].
L’ensemble des résultats de calculs vibro-acoustiques présentés ici sont sans équivoque : 
le comportement des panneaux est très différent selon qu’ils sont soumis à une excitation 
CAD ou à une excitation CLT, et justifie amplement le développement de méthodes expé­
rimentales. Quelque soit le critère considéré dans les graphiques présentées dans ce court 
paragraphe (énergie cinétique, puissance rayonnée), le comportement vibroacoustique de 
panneaux est différent selon l’excitation utilisée (CAD ou CLT), et à puissance incidente 
égale, un panneau montre des niveaux de rayonnement plus élevés sous excitation CAD 
que sous excitation CLT. L’excitation CLT est donc considérée comme moins efficace pour 
exciter un panneau plan que l’excitation CAD [46, 99].
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Figure 2.12 Comparaison de l’énergie cinétique pour un panneau aluminium 
(trait noir épais) et un panneau sandwich (trait gris fin) pour des excitations 
champ diffus (à gauche) et CLT (à droite) - les traits verticaux situent la fré­
quence de coïncidence pour le panneau aluminium (trait plein) et sandwich 
(trait pointillé) - on considère la fréquence de coïncidence acoustique pour le cas 
à gauche, et la fréquence de coïncidence aérodynamique pour le cas à droite - 
tiré de [131].
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Figure 2.13 Comparaison de la réponse vibratoire adimensionnée d ’un panneau 
aluminium (0.768 x 0.328 x 0.0016) - les tirets indiquent le calcul analytique 
pour une CLT, les pointillés les résultats de calcul champ diffus, le trait plein les 
résultats de calcul CLT (Corcos)- à gauche, vitesse de 100 m /s, à droite, vitesse 
de 50 m /s - tiré de [61].
2.2.5 M éthodes expérimentales pour la reproduction de champ 
acoustique diffus sur des surfaces planes
Comme indiqué dans le chapitre 1, la caractérisation par chambres couplées est l’une 
des méthodes les plus utilisées pour le test des panneaux de fuselage aéronautique. C’est 
également le mode de caractérisation vibroacoustique expérimentale la plus courante pour
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les panneaux quelque soit leur type, et qui offre l’avantage d ’être standardisé par des 
normes2.
Malgré son utilisation importante et sa normalisation, des limitations apparaissent dans 
ce type de mesure :
- le champ diffus produit expérimentalement dans des chambres réverbérantes impose 
des limites quand à l’utilisation de la théorie du champ diffus, ceci étant spécialement 
vrai pour les basses fréquences (ou tout du moins pour les fréquences inférieures à 
la fréquence de Schrôeder).
- ce type de mesure souffre d’un souci de variabilité importante, ceci étant inhérent 
aux conditions de montage du panneau à tester, et les dimensions variables entre les 
différentes salles couplées existantes en laboratoire. Même avec l’application d’une 
annexe spécifique dans la norme citée, des travaux ont montré des reproductibili- 
tés inacceptables (respectivement moyennes) en dessous d ’une fréquence de 100 Hz 
(respectivement 250 Hz) [25]. La figure 2.14 illustre les écarts liés aux conditions de 
montage et les écarts inter-laboratoires pouvant être obtenus, écarts très importants 
sous la fréquence de coïncidence acoustique, ici située à une fréquence de 800 Hz.
Le principal outil expérimental pour le génération d ’un champ acoustique diffus est la 
chambre réverbérante. Une norme (ISO 10140-1 :2010) existe concernant la mesure d’élé­
ments de construction comme des fenêtres ou des éléments de murs (aucune norme ne spé­
cifie un test commonalisé pour les panneaux aéronautiques). Même si cette norme propose 
des conseils pour une mesure reproductible mais ne spécifie pas clairement des dimensions 
à respecter, de nombreux travaux (voir références 9 à 12 dans Bravo [25] par exemple) 
ont montré que les résultats obtenus entre différentes installations diffèrent fortement en 
basses fréquences (l’hypothèse de champ diffus étant généralement uniquement valide dans 
les moyennes et hautes fréquences). L’obtention d ’un CAD idéal passe par la réalisation 
d ’une diffusion spatiale (ou densité d ’énergie locale) et d ’une diffusion directionnelle (inci­
dence de l’énergie) qui soient toutes les deux uniformes. C ’est essentiellement cette seconde 
diffusion qui n ’est pas obtenue en pratique et qui limite la performance dans les basses 
fréquences. Ceci explique par ailleurs le fait que les codes de calcul vibroacoustique in­
cluent souvent des champ diffus à angle d ’incidence limitée (typiquement 0-78 degrés). 
Nous verrons en section 2.3 que la mesure de coefficients d ’absorption de matériaux en 
chambre réverbérante est limitée (en partie) par ces mêmes raisons.
2ISO 140-3 (Acoustics, Measurement of sound insulation in buildings and of building elements. Part
3 :Laboratory measurement of airborne sound insulation of building elements, 1995)
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Figure 2.14 Résultat de mesure de TL entre 5 laboratoires de tests (chambres 
couplées) pour un panneau de fibres de bois agglomérées, et de masse surfa- 
cique 22 kg/m 2 : -  laboratoire 1A (montage sans traitement sur les bords) ; -
- laboratoire 1B (montage avec traitement sur les bords) ; . . .  laboratoire 2 ;
- ..........- laboratoire 3 ; x laboratoire 4 ; o laboratoire 5 (extrait de Kihlman et
Nilsson [76]).
Concernant le test de panneaux, cette limitation des angles d ’incidence peut s’avérer pro­
blématique car concernant la transmission du son à travers une paroi, il est avéré que plus 
l’angle d ’incidence maximal d’un champ acoustique diffus est élevé (jusqu’à une incidence 
rasante égale à 90 degrés), plus la perte par transmission mesurée sur cette paroi sera 
faible [31].
Au niveau de connaissance actuel dans ce document, il n ’existe qu’une seule initiative 
concernant une reproduction contrôlée d ’un CAD afin d ’améliorer la répétabilité des me­
sures, spécialement dans le domaine des basses fréquences. En 2004, Bravo et Elliott [25] 
ont étudié par une approche analytique les effets des dimensions et des types de salles 
couplées sur la mesure de la perte par transmission d’un panneau. Dans le même article, 
les auteurs ont évalué de manière théorique la faisabilité d ’une synthèse d’un champ aléa­
toire décrit par une fonction de corrélation spatiale (ici uniquement un champ diffus). 
Suite à ce travail, Bravo et Maury [27, 28] ont réalisé expérimentalement cette synthèse 
à l’aide d’un réseau de 16 hauts-parleurs (4 x 4), centré face au panneau à tester. La 
synthèse de la fonction de corrélation spatiale désirée est assurée par la mesure du champ 
pariétal reproduit sur la plaque à l’aide d ’une antenne de 7 microphones déplacée en 9 
positions selon la longueur du panneau (les microphones sont distants d ’un centimètre 
de la surface du panneau). La mesure des fonctions de transfert entre les 16 sources et
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les 54 positions de microphones permet ensuite de calculer la matrice optimale des filtres 
de contrôle. Ces filtres et les signaux temporels sont calculés hors fonctionnement du sys­
tème, et sont ensuite envoyés de manière simultanée à toutes les sources pour reproduire le 
champ acoustique désiré et tester le panneau sous un champ synthétisé en boucle fermée. 
Une comparaison entre mesure sous excitation chambre réverbérante et excitation synthé­
tique montre une meilleure évaluation de la perte par transmission en basses fréquences 
dans le cas du champ synthétisé (comparativement à un calcul pour un panneau infini 
excité par un champ acoustique diffus idéal). Les limitations principales du système sont 
la nécessité d ’un positionnement de microphones proches du panneau pour le calcul des 
filtres de contrôle, ainsi que la dimension fixe du réseau de hauts-parleurs (lm  x lm), qui 
rend le système uniquement applicable à des panneaux de dimensions égales ou inférieures 
au réseau utilisé (afin que le panneau à tester soit correctement insonifié).
2.2.6 M éthodes expérimentales pour la reproduction de couche 
limite turbulente en laboratoire
Historiquement, le premier travail suggérant la possibilité de reproduire l’excitation de type 
couche limite turbulente pour le test de structures aéronautiques en laboratoire date de 
1964, et est publié par Lyon [91]. La problématique globale est d ’ailleurs déjà extrêmement 
bien décrite et de manière simple dans ce document3, mais aucune réalisation expérimen­
tale n ’est présentée ceci étant essentiellement du aux limitations techniques de l’époque. 
C’est également le cas pour les deux publications suivantes, datées de 1966 [56, 92], qui 
suggèrent des manières de reproduire l’excitation de type couche limite turbulente mais 
sans donner d ’application pratique. La mise en oeuvre technique est néanmoins abondam­
ment discutée pour l’époque, et de nombreuses techniques de simulation sont envisagées, 
parmi lesquelles :
- la simulation par excitations vibratoires ponctuelles, à l’aide d ’excitateurs électro­
dynamiques,
- la simulation à l’aide de haut-parleurs,
- la simulation à l’aide d ’une sirène,
3En introduction, page 1, on peut lire : The simulation of turbulent boundary layer loads would ideally 
mean the reproduction of the distribution of acoustic pressures over the vehicle with correlation and convec­
tion properties very close to those of the turbulence.
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- la simulation par le champ acoustique lointain ou le champ acoustique proche généré 
par un jet d ’air (Il est d ’ailleurs possible de trouver une suggestion semblable pour 
l’analyse de l’excitation de fuselages par le bruit de jet dans [118].).
Dans les années 1970, Shinozuka [137] a posé les bases d ’un travail sur la simulation de 
processus aléatoires décrits par des densités interspectrales données, mais sans proposer 
d ’applicatif. Le cas de la simulation de la CLT est proposé dans cet article, la démarche 
étant basée sur une fonction d ’intercorrélation que l’on peut trouver dans [88].
Il est intéressant de citer le travail de Robert et Sabot [124], assez unique dans le sens où les 
auteurs ont cherché à reproduire par le biais de pots vibrants la réponse vibratoire d’une 
plaque excitée par une CLT, et non le champ excitateur. Dans le cas d ’un écoulement lent 
(à 10 m /s, soit un Mach de 0.03), leurs résultats de simulation ont montré une très bonne 
qualité de reproduction de la réponse du panneau excité par CLT jusqu’à une fréquence 
de 1 kHz et avec 5 pots vibrants uniquement. Le défaut de cette méthode, hormis le fait 
qu’elle n’a été validée que pour des Mach très faibles, réside dans le fait que la connaissance 
a priori du comportement modal ou des caractéristiques du panneau est nécessaire.
Il faut noter ici l’existence d ’un moyen d ’essais utilisé dans l’industrie aéronautique et aé­
rospatiale, qui permet la génération d’une excitation acoustique aléatoire et à des niveaux 
acoustique élevés4 : le tube à onde acoustique progressive ( Acoustic Progressive Wave Tube, 
ou A P W T ). Ce moyen d ’essais est principalement destiné aux tests de fatigue. Son prin­
cipe est le suivant [143] : une sirène (généralement une source électro-pneumatique) est 
placé à l’extrémité d ’un pavillon, ce dernier ayant un profil exponentiel et des dimensions 
variables en termes de longueur et hauteur, et débouchant sur une terminaison anéchoique. 
L’échantillon à tester est placé soit dans le tube si sa dimension n’est pas trop grande, 
soit sur la paroi latérale de celui-ci. C’est un moyen qui permet la simulation d ’excitations 
aléatoires large-bande, et à des niveaux largement comparables à ceux générés par des 
avions modernes. Le défaut majeur de ce tube réside dans la différence entre le champ 
généré dans l’APWT et un champ excitatoire réel, les spécifications de tests basés sur ce 
tube reposant sur l’imposition d’un niveau global de pression et d’une densité spectrale 
de puissance constante en fréquence [143]. Ainsi, ce moyen d ’essai peut reproduire une 
distribution spectrale à haut niveau acoustique correspondant à une CLT ou à un bruit 
de jet, mais ne permet pas d’envisager la reproduction d’une corrélation spatiale.
A partir de l’an 2000, les principaux auteurs ayant travaillé sur ce sujet de reproduc­
tion expérimentale de champs ayant des structures de corrélation spatiales précises sont
4 Niveaux atteignants par exemple 160 dB OASPL de 0 à 500 Hz, [122]
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Maury, Elliott, Gardonio et Bravo. Leurs publications, débutées en 2004 [97] et jusqu’en 
2011 [30], ont considéré la possibilité théorique et expérimentale de la reproduction d ’un 
CAD et d ’une CLT, ainsi que ces principales limitations à surmonter. L’ensemble des si­
mulations et essais effectuées sur la base de différentes instrumentations (haut-parleurs 
, pots vibrants, céramiques piézo-électriques) permet de soulever des points intéressants, 
voire fondamentaux pour la reproduction expérimentale de la CLT (nombre de sources 
minimal par longueur d ’onde acoustique ou convective à reproduire, faut-il reproduire le 
champ de pression lié à l’excitation CLT ou la réponse du panneau uniquement?). Le mo­
dèle systématiquement utilisé dans toutes ces études est celui de Corcos. En 2012, d’autres 
chercheurs ont proposé le principe de l’antenne synthétique pour la reproduction de l’ef­
fet de la CLT [13], principe permettant de contourner la problématique de la densitué 
importante de sources nécessaires pour la reproduction d ’une CLT. Le principe de l’an­
tenne synthétique se base sur l’utilisation d’une seule source acoustique qui est déplacée 
spatialement pour créer une antenne de sources de manière virtuelle (principe basé sur 
la superposition et la linéarité des phénomènes à reproduire). L’application d ’un post­
traitement adapté (multiplication des sources par des fonctions de transfert entre sources 
et cible) permet de calculer la réponse globale de la structure excité par cette antenne 
synthétique. Ce principe est repris dans les chapitres 4 à 6.
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Figure 2.15 Illustration des positionnements des réseaux de sources et micro­
phones utilisées dans les simulations de Maury [97].
La première étude de 2004 se base sur un modèle vibroacoustique théorique d ’un panneau 
d’aluminium simplement supporté et excité de manière aléatoire, la densité interspectrale 
du champ aléatoire étant définie sur la base d’un modèle de CLT (Corcos). Les simula­
tions sont basées sur un réseau uniforme de monopoles, dont le rapport du nombre de 
sources par longueur A x et de ce nombre par largeur A y est pris équivalent au rapport de
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la longueur lx sur la largeur ly du panneau testé numériquement. Les auteurs remarquent 
d ’ailleurs que cet arrangement uniforme n’est pas forcément le plus indiqué pour la repro­
duction de longueurs de corrélation différentes selon longueur et largeur du panneau. Les 
principaux paramètres dont l’influence est testée sont la distance entre les plans sources 
et microphoniques, la taille du réseau en termes de nombre de sources et l’erreur de si­
mulation sur chaque plan de simulation (voir un descriptif en figure 2.15). Les résultats 
importants obtenus, et illustrés dans la figure 2.16 sont les suivants :
- L’augmentation de la zone de sources permet la réduction de l’erreur de reproduc­
tion, mais le rapport entre la distance entre sources et microphones h et l’espace 
inter-sources A x<y joue un rôle plus important dans la maitrise de l’erreur de repro­
duction. Dit d ’une autre manière, l’augmentation de la taille du réseau de sources 
fait diminuer l’erreur, mais cette dernière ne change quasiment plus dès que le rap­
port h / A XtV dépasse une valeur d ’environ 0.5 (dès que la distance entre plans dépasse
- Même s’il est nécessaire d ’utiliser un très grand nombre de sources (environ 150) 
pour atteindre une erreur de reproduction normalisée de 10 dB (c’est-à-dire 10 dB 
sous la cible) sur la reproduction du champ de la CLT, un nombre beaucoup plus 
faible de sources est suffisant pour atteindre le même niveau d ’erreur sur la réponse 
vibratoire, mais également sur la réponse acoustique (en champ proche et en champ 
lointain). Il est également visible sur la figure 2.16 (à droite) que le nombre de sources 
nécessaire, indiqué en ordonnée, ne croît pas de la même manière selon la quantité 
à reproduire (champ de pression CLT, réponse acoustique du panneau).
Suite à ce premier travail focalisé sur la simulation du comportement vibro-acoustique 
d ’un panneau sous CLT, un travail plus fondamental et généralisé à la synthèse de champs 
spatialement corrélés est publié en 2005, sur la base de simulations de réseaux unidimen- 
sionnels [55]. L’objectif principal de l’étude est de définir combien de composantes décor- 
rélées sont nécessaires par longueur d ’onde pour reproduire un champ aléatoire donné. Les 
résultats présentés dans la figure 2.17 montrent les fonctions de corrélation spatiales obte­
nues pour une CLT dans les directions parallèle et transverse au flux, et ce pour différents 
nombre de monopoles acoustiques par longueurs de corrélation.
Les auteurs concluent que pour le cas du CAD, deux composantes décorrélées par longueur 
d’onde sont nécessaires. Dans le cas d’une CLT, une composante décorrélée par longueur 
de corrélation est nécessaire dans la direction transverse à l’écoulement, quand il en faut 
deux dans le sens du flux. La conclusion finale concerne le fait que le modèle de Corcos
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Figure 2.16 (A gauche) Erreur de reproduction normalisée en fonction de la 
taille du réseau de sources N L X x N L y (nombres de sources selon les directions y 
et x) et de la distance entre plan de génération et de mesure, indiqué en abscisse 
(rapport h sur A, l’espacement inter-sources) - (A droite) Erreur de reproduc­
tion de différentes quantités (réponse vibratoire, champ lointain acoustique) en 
fonction du nombre de sources et de la fréquence [97].
Figure 2.17 Module de la fonction de corrélation spatiale en fonction du nombre 
de sources par longueur de corrélation (0.5,1 et 1.5) dans la direction transverse 
au flux (à gauche) -  Module de la fonction de corrélation spatiale en fonction 
du nombre de sources par longueur de corrélation (1, 2.2 et 3) dans la direction 
parallèle à l’écoulement (à droite) [55].
prédit que les longueurs de corrélation sont inversement proportionnelles à la fréquence, 
et que le nombre de sources pour la reproduction d ’une CLT va fortement croitre avec 
la fréquence, ce qui montre une limitation importante pour une simulation dépassant les 
quelques centaines de Hertz.
Les travaux qui suivent en 2006 par Maury et Bravo [26, 95] se basent sur la formulation 
théorique et les simulations des études précédemment citées. La méthode de mise en oeuvre 
pratique est abondamment discutée, sur la base de réseaux de sources et de microphones. 
Le premier article étudie précisément toute la méthode de mise en oeuvre. Une matrice de
2.2. MODÉLISATION ET REPRODUCTION DE CHAMPS DE PRESSION
ALÉATOIRES SUR DES SURFACES 31
réponse initiale (16 x 270) est mesurée expérimentalement entre une matrice de 4 x 4 haut- 
parleurs et un réseau de 270 microphones (créé par 15 translations d ’un réseau linéaire de 
18 microphones). La mise en oeuvre finale de cette synthèse de champs et ses résultats sont 
décrits dans [95]. La reconstruction de différentes fonctions de corrélations spatiales est 
testée pour une onde plane, un CAD et une CLT. Des critères comme le nombre minimal 
de sources par longueur d ’onde sont redéfinis sur la base du travail effectué dans [55]. Les
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Figure 2.18 Puissance acoustique rayonnée par le panneau, soit soumis à une 
excitation CAD supposée (trait épais) ou simulée (trait fin), soit soumis à une 
excitation CLT supposée (tirets épais) ou simulée (tirets fins) [95].
principaux résultats sont alors :
- Que la technique de synthèse fonctionne expérimentalement pour les trois champs 
acoustiques générés, mais avec des limites fréquentielles différentes.
- Qu’un nombre minimal de 3.7 sources par longueur de corrélation est nécessaire pour 
assurer la reproduction d ’une CLT dans la direction transverse à l’écoulement.
- Quelque soit l’excitation reproduite, l’erreur de reproduction augmente avec la fré­
quence, et l’excitation CLT est reproduite convenablement jusqu’à 200 Hz, quand 
une excitation CAD est bien reproduite jusqu’à une fréquence de 650 Hz, voir la 
figure 2.18 (longueurs de corrélation plus petites pour une CLT subsonique que pour 
un CAD).
- Que la simulation directe de la CLT sur une large gamme fréquentielle passerait 
a priori par la simulation de la réponse vibratoire du panneau, et non du champ 
excitateur.
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La dernière publication importante de ces auteurs [30], propose sur la base de l’ensemble 
des conclusions obtenues de réaliser des simulations de la réponse vibroacoustique d ’un 
panneau à l’aide de différentes techniques (haut-parleurs, pots vibrants ou céramiques 
piézo-électriques). La démarche suivie et les résultats intermédiaires sont globalement iden­
tiques aux travaux précédents, et ne sont pas redécrits. Par contre, les résultats principaux 
confirment des tendances déjà vues, et sont résumés dans la figure 2.19. La différence entre
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Figure 2.19 À gauche : Energie cinétique d ’un panneau pour une excitation 
TBL ’réelle’ (en bleu), pour une excitation CLT reproduite par haut-parleurs 
(en noir), et pour une réponse vibratoire reproduite par haut-parleurs (en rouge)
- À droite : Energie cinétique d ’un panneau pour une excitation TBL ’réelle’ (en 
bleu), pour une réponse vibratoire sous CLT reproduite par un réseau de 3 
x 4 haut-parleurs (en rouge), 3 x 4  pots-vibrants (vert), 3 x 4  céramiques 
piézoélectriques (en jaune) [29].
reproduction de l’excitation CLT ou reproduction de la réponse vibratoire induite par la 
CLT est encore nettement mise en exergue. La possibilité de simuler cette réponse vibra­
toire sous excitation CLT semble également réalisable par l’utilisation de différents types 
d’actionneurs, qui fournissent des résultats très proches.
Enfin, en 2012, l’utilisation d ’une antenne synthétique a été suggérée par Aucejo et al. [13] 
pour le reproduction du comportement d’un panneau soumis à une excitation CLT. L’étude 
est basée sur un modèle de Corcos. De nombreux paramètres ont été testés comme la taille 
de l’antenne, la distance antenne-paroi, ou encore le nombre de monopôles par longueur 
de corrélation. L’ensemble des résultats obtenus en terme de distance de séparation .des 
plans, ou du nombre minimal de monopole (4 monopôles par longueur d ’onde convective 
pour cette étude) sont comparables à ceux publiés par Maury et Bravo [95]. Un résul­
ta t de reproduction est présenté, qui confirme l’applicabilité d ’une telle méthode à cette 
thématique. L’intérêt majeur de la technique (et repris dans cette thèse) est d ’une part 
la possibilité de repousser aisément la limitation liée au nombre de sources nécessaires
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par longueur d ’onde (ou longueur de corrélation) à reproduire. D’autre part, la possibilité 
de synthétiser la réponse du panneau dans une phase de post-traitement sous une exci­
tation variable semble extrêmement prometteuse, et autorise une flexibilité intéressante 
dans les traitement de la réponse vibroacoustique du panneau (un exemple de résultat 
pour différents modèles de CLT est d ’ailleurs fourni dans cette publication)
2.3 Mesure de coefficient d'absorption de matériaux 
poreux sous incidence variable et champ acous­
tique diffus
De nombreuses méthodes existent pour la mesure du coefficient d ’absorption de matériaux 
poreux. Il est possible de les classifier de différentes manières : méthodes temporelles, 
méthodes fréquentielles, méthodes normalisées, méthode à un microphone, à deux micro­
phones, méthodes de laboratoire, méthodes in-situ. Afin de simplifier cet état de l’art, elles 
seront tout simplement séparées et décrites ici soit comme des méthodes de laboratoire, 
soit comme des méthodes in-situ ou en champ libre.
2.3.1 M éthodes de laboratoire
Pour la mesure du coefficient d ’absorption de matériaux, deux méthodes sont actuellement 
majoritairement utilisées et correspondent :
- Soit à la méthode de la salle réverbérante, standardisée par les normes IS0354 [3] et 
ASTM C423 [4], et qui permet l’estimation du coefficient d ’absorption sous champ 
diffus uniquement.
- Soit à la méthode du tube de Kundt (ou tube d’impédance), standardisée quand à 
elle par les normes ISO10534-2 [1] et ASTM E1050-12 [5], et qui permet l’estimation 
du coefficient d ’absorption sous onde plane à incidence normale uniquement.
Ces méthodes ont l’avantage d ’être toutes les deux standardisées, ce qui explique en partie 
leur utilisation importante, mais elles possèdent néanmoins de grandes limitations.
La méthode de la salle réverbérante demande tout d ’abord des tailles d ’échantillons très 
importantes (de 5.6 m2 pour la norme ASTM C423 à une surface comprise entre 10 et 12 
m2 pour la norme IS0354). Ces dimensions ont pour objectif de réduire les effets des di­
mensions finies de l’échantillon (ainsi que les effets de bords), mais conduisent a contrario 
à une diminution de la diffusion du champ acoustique de la salle utilisée. Fournir de telles
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dimensions d ’échantillons n’est par ailleurs pas toujours aisé pour un industriel désireux 
de tester un matériau. La variabilité existant entre les installations existantes (dimensions 
de la salle, arrangement des hauts-parleurs générant le champ acoustique ou le positionne­
ment des diffuseurs ou encore de l’échantillon) a également une influence significative sur 
les résultats obtenus. Cops [42] reporte dans un article une comparaison réalisée entre 19 
laboratoires, qui montre des variations très importantes concernant l’estimation du coef­
ficient d ’absorption d ’un même matériau (voir figure 2.20). Notons enfin que les effets de 
bords conduisent souvent pour des matériaux dont l’absorption est élevée à une estimation 
du coefficient d’absorption supérieure à 1, qui est théoriquement sa valeur maximale.
Concernant la méthode du tube d ’impédance, ses principales limitations sont la nécessité 
de préparer (c’est à dire généralement : découper aux dimensions du tube) un échantillon 
du matériau que l’on désire tester. Cette opération n’est d ’une part pas toujours aisée selon 
le matériau considéré, et d ’autre part l’influence des conditions de montage de l’échantillon 
dans le tube (changement des conditions aux limites) peut être très importante spéciale­
ment dans le cas des matériaux à squelette rigide.
2.3.2 M éthodes in-situ ou en champ libre
Les méthodes décrites dans le paragraphe précédent montrent donc certains intérêts, mais 
également de nombreuses limitations. Ainsi, plusieurs autres approches ont été proposées 
afin de repousser ces limitations en permettant soit de mesurer directement l’absorption 
sur un matériau dans sa position d ’utilisation (in-situ), ou encore de permettre une me­
sure en champ libre. Les premiers développements des mesures en champ libre utilisaient 
un doublet microphonique et ont été proposés par Allard et al. pour des mesures en inci­
dence normale [9-11] et oblique [8], en utilisant des hypothèse d ’ondes planes ou d’ondes 
sphériques pour la décomposition des champs incidents et réfléchis. Tamura [146, 147] a 
quant-à-lui proposé une méthode basée sur la mesure du champ de pression sur deux sur­
faces parallèles à la surface du matériau que l’on désire tester (le matériau est insonifiée 
à l’aide d ’une source monopolaire ou dipolaire fixe et placée au-dessus du matériau, et le 
champ de pression est mesuré à l’aide d ’un microphone mobile). À l’aide d ’une transformée 
de Fourier bidimensionnelle, les champs de pression incidents et réfléchis sont décomposés 
en ondes planes, permettant l’estimation des coefficients de réflexion pour différents angles 
d ’incidence ce qui est l’intérêt majeur de la méthode. Par contre, la mesure des champs de 
pression par translation d ’un ou de plusieurs microphones au-dessus de la surface la rend 
difficilement applicable à un contexte de mesure in situ et également pour une mesure sur 
des petits échantillons.
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Figure 2.20 Comparaison de résultats de tests en chambre réverbérante entre 
19 laboratoires pour un même échantillon - tiré de [42].
Concernant les mesures en champ libre à deux microphones, deux exemples (non exhaus­
tifs) de travaux visant à améliorer cette approche peuvent être cités :
- Takahashi et al. [145] ont suggéré d ’utiliser le bruit ambiant comme source d ’excita­
tion (ce qui supprime la nécessité d ’une source spécifique) et ont obtenu des résultats 
précis au-dessus d ’une fréquence de 500 Hz pour une excitation sous champ acous­
tique à incidence aléatoire.
- Kuang et al. [82] ont pour leur part proposé l’utilisation d ’un haut-parleur paramé­
trique (très directionnel) afin de mesurer l’absorption acoustique d ’un matériau pour 
différents angles d ’incidence, et en déduire l’absorption acoustique en champ diffus 
par un moyennage des valeurs obtenues précédemment sur les angles d ’incidence. 5
Concernant les méthodes destinées à une mesure in situ, trois méthodes peuvent être 
distinguées :
- L’utilisation de séquences pseudo-aléatoires (ou Maximum Length Sequences (MLS)), 
tout d’abord suggérée par Garai [62], et ensuite utilisée conjointement avec une mé­
thode de soustraction par Mommertz [108]. À l’aide d ’une mesure de la réponse im­
pulsionnelle en champ libre et de la réponse impulsionnelle globale (face au matériau 
et dans les conditions de test), la réponse impulsionnelle liée au matériau est isolée
5Notons l’utilisation par Castagnede et al. [35] d’un haut parleur paramétrique, mais avec un seul 
microphone et pour une mesure en incidence normale uniquement.
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(par soustraction). Cette méthode a été standardisée par la norme IS013472-1 [2]. 6 
Citons enfin le travail récent de Ducourneau et al. [51], qui a consisté à utiliser un 
réseau directif de microphones afin d’améliorer la robustesse de la méthode MLS en 
réduisant l’influence des échos parasites. Cette étude a permis d ’obtenir des résultats 
précis dans des conditions industrielles au dessus d ’une fréquence de 500 Hz (pour 
une mesure en incidence normale).
- L’utilisation de sondes de type pression-vitesse (souvent nommées sondes p-u) est 
certainement l’une des voies qui semblent les plus prometteuses depuis le début des 
années 2000. Cette sonde, par l’estimation simultanée de la pression acoustique et de 
la vitesse particulaire en un point de mesure, ouvre naturellement des perspectives 
pour la mesure de type in situ [36, 85]. De nombreuses solutions ont été propo­
sées sur cette base par la société Microflown (voir http : / / www.microflown.com/). 
Néanmoins, une étude récente [107] pointe de nombreuses sources possibles d ’erreur, 
comme la géométrie même de la sonde (voir exemple en figure 2.21(a)), ou encore 
l’importance que l’échantillon testé soit plan et de dimensions importantes.
- Une étude très récente [84] propose une approche intéressante basée sur une sonde 
intensimétrique 3D construite à l’aide de microphones MEMS, qui par sa nature 
permet une mesure simultanée des intensités acoustiques incidente et réfléchie sur 
un matériau, et donc une estimation directe du coefficient d ’absorption (avec une 
source d ’excitation dont la directivité n’a pas à être connue a priori par exemple). 
Les problèmes liées à cette sonde restent sa calibration complexe, ainsi que les di­
mensions importantes de la sonde (composée de 8 microphones et son support, voir 
en figure 2.21(b)).
8Une variante européenne de cette méthode existe sous la dénomination ’méthode Adrienne’, testée 
sur 17 barrières acoustiques [63].
(a,A
Figure 2.21 (a) Sonde pu-mini, testée dans Muller [107], de diamètre 12.7 mm
et longueur 44 mm -  Sonde intensimétrique 3D (sonde 8p), proposée dans Kui- 
pers [84].
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2.4 Mesure de champs de pression aléatoires sur des 
surfaces planes
2.4.1 Introduction et quantités d’intérêt
Dans ce document, on s’intéresse uniquement à une CLT développée, et considérée comme 
stationnaire, ergodique, homogène et de moyenne nulle. Sous ses hypothèses, il est possible 
de décrire les fluctuations de pression pariétale liées à cette CLT par la corrélation temps- 
espace entre la pression fluctuante p mesurée à un temps t en un point d ’observation de 
coordonnées (x, y), et la pression fluctuante mesurée en un second point d ’observation 
séparé du premier point en espace et en temps de £*, et r ,  respectivement. Cette 
corrélation s’écrit :
R(Çx,£y,T) = (p{x,y,t)p(x + Çx,y  + Çy, t  + T)), (2.12)
où () désigne une moyenne d ’ensemble [14]. Le spectre nombre d’onde-fréquence lié à 
cette corrélation espace-temps s’obtient alors en appliquant les transformées de Fourier 
temporelle et spatiale (on donne également la relation entre corrélation et spectre nombre 
d ’onde par TF inverse)
S „ (k „ k y ,u ) = - ^ J  J J J ~  dfvdr. (2.13)
f l f e .  îv  t ) =  f j r  S „ (K ,  ku,üj)e='^-*t^ “T> dkzdkydu. (2.14)
L’interspectre dans le domaine espace-fréquence est obtenu par transformée de Fourier sur 
la variable r  de l’expression de l’intercorrélation, soit :
1 poo poo
5pp(f,.^ ,w ) =  —  y  R (tx ,(v,T)e~*" dr  = I S„ (kI ,k , ,u ) e * l‘-t‘+k’M dkrdkl .
(2.15)
Il est également possible d ’utiliser l’autospectre de pression pariétale, qui corrrespond à la 
transformée de Fourier de l’autocorrélation, soit :
1 poo p poo
<t>(u) =  2- J  =  0, Zy =  o, r ) e - ^ T d r  =  J J  Sw ( k , kv, u)dkxdky, (2.16)
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et aussi la fluctuation de pression quadratique moyenne (p2), donnée par la relation
00 r p poo
< j ) ( u ) d u > =  / / /  S p p ( k x , k y , u ) ) d k x d k y d u j .  (2.17) 
OO J J J  —00
2.4.2 Mesures des fluctuations de pression pariétale
La turbulence produit des fluctuations de pression qui couvrent généralement des larges 
gammes de fréquences et de nombres d ’onde. Le développement des méthodes de mesures 
sur champ de pression aléatoires dans les années 1960 a rapidement montré des limites 
essentielles, et généré un nombre assez important de publications ciblées sur l’effet de 
la taille et de la forme des transducteurs utilisés [43, 44, 153]. En fait, la résolution 
expérimentale de la structure de la turbulence, fluctuante en temps et en espace, est 
limitée par les dimensions finies des transducteurs affleurants utilisés (la pression qu’ils 
mesurent est en fait la pression moyennée sur leur surface), et il n’est donc pas possible 
de résoudre des fluctuations de longueurs d ’ondes inférieures à la plus grande dimension 
de ce transducteur. Plus simplement :
- La taille des transducteurs limite la précision fréquentielle des mesures, et un petit 
capteur perm ettra une mesure plus précise dans les hautes fréquences par rapport 
à un transducteur de dimensions plus élevées (voir la figure 2.22, le moyennage 
spatial sur la surface du transducteur se traduit par un effet de filtrage fréquentiel 
passe-bas),
- La taille des transducteurs limite également la précision spatiale des mesures,
- Si l’on se focalise uniquement sur les données moyennées à la surface du transducteur, 
on constate qu’il mesure alors essentiellement la composante convective de la CLT, 
que l’on pourrait ’bruit de flux’.
Certains auteurs comme Efimtsov [52] ou Lueptow [90] ont utilisé un paramètre simple 
comme estimateur de l’échelle des longueurs caractéristiques résolvables (et donc de la plus 
haute fréquence correctement mesurable) : le rapport entre le diamètre d  du transducteur 
utilisé et l’épaisseur de déplacement ô*. Schewe [133] avait précédemment souligné l’im­
portance du rapport entre le diamètre du transducteur et la plus petite échelle de longueur 
caractéristique de là turbulence. Une discussion concernant ce point particulier peut être 
trouvée dans Bull [33].
Dans l’ensemble, la mesure de ces fluctuations de pression s’apparente donc à des problé­
matiques croisées de filtrage fréquentiel (généralement passe-bas) et de filtrage spatial.
/■
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Figure 2.22 Un exemple de mesures réalisées avec trois dimensions de trans­
ducteurs - l’effet de filtrage passe-bas avec l’augmentation de la taille du trans­
ducteur est notable - tiré de [12].
Mesures d'intercorrélations et mesures interspectrales
C’est le type de mesure qui a été le plus mis en oeuvre des années 50 aux années 70, très 
souvent sur la base de mesure en deux points des propriétés des fluctuations de pression, et 
parfois sur la combinaison de placements de capteurs dans les directions longitudinales et 
transverses. Certains ont utilisé des techniques d ’intercorrélation, par exemple ElBaroudi 
[54], ou Willmarth et Woolridge [159]. Le plus souvent, ce sont les mesures interspectrales 
directes qui ont été privilégiées, car elles permettaient l’obtention d ’une meilleure précision 
que les mesures d ’intercorrélation (qui nécessitaient une transformée de Fourier qui limitait 
souvent la résolution dans les bandes fréquentielles d’intérêt [138]). La majeure partie des 
études réalisées sur cette technique ont été limitées au domaine fréquentiel, et ne se sont 
que peu adressées à la caractérisation en nombre d ’onde. Un des problèmes liés à cette 
représentation est qu’un capteur ’perçoit’ donc de la même manière les fluctuations de 
pression dues aux perturbations acoustiques que celles liées à la convection. A une pulsation 
donnée et pour une CLT de vitesse moyenne t/c, soit u  =  k.Uc, il est impossible de faire 
la distinction entre un tourbillon de grande dimension (k  petit) convecté à vitesse élevée 
et un tourbillon de petite dimension convecté à une vitesse plus lente. Cette ambiguïté 
est levée pour un phénomène purement acoustique (co est unique). La représentation seule 
en fréquence apparait insuffisante, et la mesure (et la modélisation) en nombre d ’onde - 
fréquence est nécessaire.
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Mesures de spectres nombre d'onde-fréquence par filtrage structurel, ou par ré­
seaux de capteurs
Réaliser une mesure directe du spectre nombre d ’onde - fréquence, ce qui correspond à une 
séparation des nombres d ’onde acoustique et convectif, est encore aujourd’hui complexe, 
autant dans la mise en oeuvre que dans l’exploitation des données malgré des avancées 
technologiques considérables [12, 48, 70, 150]. La principale méthode développée pour 
la mesure du spectre nombre d ’onde - fréquence P(kx,ky,uj) réside dans l’application de 
réseaux de capteurs de différentes conceptions [12, 21, 54, 78, 83, 86, 93, 136, 148]. Les 
autres travaux d ’estimation du spectre nombre d ’onde - fréquence ont été basés sur le 
filtrage par une structure connue, comme un panneau ou une membrane rectangulaires 
[94, 152], mais seuls certains nombre d’ondes sont alors accessibles. En effet, par mesure 
de la vibration d ’une structure soumise à une CLT, il est possible de déterminer de manière 
inverse le spectre des fluctuations de pression requis pour générer cette réponse structurelle. 
Une démarche assez similaire a été également récemment présentée, basée sur la méthode 
Résolution Inverse Filtrée Fenêtrée, qui utilise l’équation du mouvement d ’une plaque 
pour identifier le champ de pression excitateur associé [39]. Les résultats obtenus ne 
permettent pas l’extraction du champ de pression pariétal, mais permettent par contre 
l’identification de la part du champ de pression responsable du bruit rayonné. Enfin, 
des résultats très probants sur la base de la réponse vibratoire d ’un cylindre ont permis 
récemment une détermination des niveaux du spectre nombre d ’onde - fréquence pour des 
faibles nombres d ’ondes jamais encore atteints [22]. Les figures 2.23 et 2.24 présentent 
des exemples d’instrumentations pour des études réalisées respectivement en 1973, 1990 
et 2005 [12, 24, 136].
11 x 11 ARRAY
Figure 2.23 (À gauche) Exemple de réseau linéique utilisé par Brackenridge 
dans les années 70 [24] - (À droite) Exemple de deux réseaux carrés continus 
utilisés par Sherman dans les années 90 [136], afin de couvrir deux gammes 
de nombres d ’onde (l’échelle est identique pour les deux réseaux - espacement 
inter-transducteur de 0.127 m à gauche, 0.067 m à droite).
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Figure 2.24 Réseau de transducteurs utilisé par Arguillat [12] - trois diamètres 
différents et arrangements de sondes (63 au total) sont utilisés et placés selon le 
diamètre de l’antenne (qui est égal à 20 cm).
Les réseaux qui sont utilisés sont généralement linéiques, ou surfaciques. Les réseaux bidi- 
mensionnels continus, c’est à dire occupant l’ensemble d ’une surface carrée par exemple, 
ont été assez rarement utilisés en pratique [136], et un peu plus souvent modélisés [78]. 
Les réseaux discontinus sont bien plus souvent utilisés. Cette technique a connu un net 
regain d’intérêt ces 10 dernières années, on peut citer parmi ces travaux :
- l’étude de Leclercq et al. [86] sur la base d ’un réseau bidimensionnel discontinu 
constitué de 42 microphones et répartis selon des espacements variables,
- les travaux d ’Arguillat et al. [12] avec un réseau linéique rotatif composé de sondes 
de trois diamètres différents (voir en figure 2.24),
- Debert et al. [48] ont testé un réseau en forme de T, composé de 67 sondes dans le 
sens de l’écoulement, et de 61 sondes dans le sens tranverse,
- Une initiative récente propose un réseau de 8x8 sondes de type MEMS7 qui propose 
un réseau final d ’une dimension de moins de 2 cm de côté, pouvant servir d ’unité de 
base à la construction d ’un réseau plus étendu [81].
Citons pour terminer une initiative récente d ’estimation indirecte du spectre fréquence 
nombre d ’onde par mesure du champ lointain [50]. Cete démarche a produit des résultats 
intéressants, mais qui ne sont logiquement obtensibles que pour des structures rugueuses, 
et non lisses. Dans cette section, nous avons brièvement abordé les méthodes utilisées 
pour estimer les quantités représentant les propriétés de la CLT, et les difficultés asso­
ciées. Un des principaux soucis est de discriminer ce qui est parfois qualifié de pseudo-son 
(partie convective) par rapport à la partie purement acoustique [120]. Deux principaux
7Acronyme de Micro Electro Mechanical System
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points méritent d ’être soulignés, permettant d ’expliquer de nombreuses constatations sur 
les modèles qui ont été rapidement présentés dans la partie 2.1 :
- L’allure du spectre en nombre d ’onde autour du pic convectif a toujours été rela­
tivement bien établie, sur la base des techniques de mesure (généralement en deux 
points) des intercorrélations et des interspectres utilisées principalement dans les an­
nées 60 à 70 (ce qui nourrira les premiers modèles de CLT). Les mesures en nombre 
d ’onde s’étendront vers les bas nombres d’ondes dans les années 70-80 ce qui conduira 
à des modèles comme celui de Ffowcs-Williams ou Chase.
- La mesure du spectre k-f dans les faibles nombres d’onde est toujours la mesure la
plus complexe à réaliser (c’est la principale conclusion d ’un séminaire en 2009 [121] 
constitué d ’une trentaine de participants universitaires et industriels), et très peu de 
données sont disponible sur ce point.
Pour terminer ce bilan, la figure 2.25 présente l’allure générale d ’un spectre nombre d ’one 
- fréquence à u  fixé, et d’un spectre en fréquence avec k fixé. Cette dernière figure est
à rapprocher des réponses des transducteurs donnée en figure 2.22, et explique que la
mesure ne traduit que la partie liée à la convection lorsque des transducteurs de grandes 
dimensions (par rapport aux échelles convectives) sont utilisés.
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Figure 2.25 Allure générale des spectres en nombre d ’onde (à gauche - u> fixe) 
et en fréquence (à droite - k fixe) - tiré de Bull [33].
2.5 Conclusion de l’état de l’art
Cette partie du mémoire a permis de faire un bilan sur les trois thématiques traitées, bilan 
qui met en avant des limites importantes pour chacune.
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Concernant tout d ’abord la synthèse d’un CAD (thématiques ’synthèse de champs de pres­
sion aléatoires sur des surfaces planes’ et ’mesure du coefficient d ’absorption de matériaux 
poreux’), de nombreuses limitations apparaissent. Une variabilité importante peut être 
obtenue pour des mesures réalisées sur un même panneau, variabilité qui est liée en partie 
aux conditions de montage et surtout aux tailles et géométries différentes des chambres 
réverbérantes utilisées. C’est également le cas pour des mesures réalisées sur des maté­
riaux poreux. Il est presque regrettable par ailleurs que si peu de travaux aient adressé 
le problème de la synthèse expérimentale d’un CAD, surtout si l’on met en parallèle les 
limitations des techniques existantes, et les contraintes très importantes liées à la mise en 
oeuvre d ’une salle réverbérante (grand volume ’vide’, nombreuses sources acoustiques à 
piloter, des éléments techniques souvent coûteux). De très nombreuses applications pour­
raient être liées à une synthèse de CAD et parmi celles-ci, la mesure du TL d ’un panneau 
ou de l’absorption acoustique d ’un matériau semblent être des applications candidates 
de choix. Un des objectifs de ce mémoire et des chapitres 3 à 6 sera donc d’appliquer 
des techniques de synthèse de champs acoustiques à la reproduction d ’un CAD, afin de 
repousser les limites existantes dans les méthodes actuelles et de proposer des méthodes 
innovantes pour ces d eu x  th ém atiqu es.
Dans le cas de la synthèse d ’une CLT, il semble clair que la densité de sources nécessaire à 
sa reproduction ainsi que la distance plan de sources - plan de reproduction semblent être 
les principaux paramètres qui vont limiter la possibilité de sa reproduction. L’approche 
proposée par Bravo et Maury [30] est très documentée et intéressante, mais le concept 
de l’utilisation conjointe d ’un réseau de sources de dimensions fixes et d ’un réseau de 
microphones positionné à proximité du panneau à tester reste limitatif. Il est par exemple 
difficile de tester des panneaux de dimensions très variables, et il est nécessaire d ’utiliser des 
filtres de contrôle ce qui complexifie la mise en oeuvre. L’approche proposée par Aucejo [13] 
ouvre une perspective très intéressante par le concept d’antenne synthétique, mais qui 
nécessite encore des microphones pour la mesure de la pression pariétale à proximité de la 
surface du panneau. Telle que présentée, la méthode est par ailleurs uniquement validée 
sur un point de réponse du panneau testé et pour une fréquence maximale de 250 Hz, ce 
qui reste également limitatif. Un autre des objectifs de ce mémoire et des chapitres 3 à 4 
sera donc également d ’appliquer des techniques de synthèse de champs acoustiques à la 
reproduction d ’un CLT. Idéalement, il faudra suggérer des mises en oeuvres simplifiées ou 
des régularisations simples de ce problème, qui permettent par exemple d ’éviter l’utilisation 
de microphones face au panneau que l’on désire tester ou l’utilisation de techniques de 
régularisation complexes.
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Enfin, nous avons vu que la mesure du spectre k — f  des fluctuations de pression pariétales 
restait un sujet encore très complexe en 2013, et qu’un travail certain pouvait être accompli 
sur ce point, ne serait-ce que pour alimenter ou vérifier les modèles de CLT, ou encore 
utiliser cette mesure en entrée de la méthode de synthèse. Une suggestion pour cette mesure 
sera présentée en annexe, qui propose une mise en oeuvre des capteurs relativement simple 
par rapport à d ’autres montages, et un arrangement de capteurs qui pourrait permettre 
d ’atteindre facilement le compromis nécessaire entre taille et espacements des capteurs de 
pression.
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T itre  français : Reproduction de champs de pression aléatoires par approche hologra­
phique
C o n tr ib u tio n  a u  d o cu m en t : Ce chapitre concerne l’écriture théorique du problème de 
la reproduction de champs de pression aléatoires par une approche basée sur l’holographie 
acoustique de champ proche et sa validation numérique. L’article débute par une synthèse 
bibliographique exhaustive sur les méthodes proposées ou existantes pour la reproduc­
tion de tels champs de pression. Ensuite, la théorie utilisant l’holographie acoustique de 
champ proche est détaillée. Des simulations numériques permettent de tester l’influence 
de certains paramètres, comme l’espacement des sources ou l’espacement plan de source -  
plan de la reproduction sur la qualité de la reproduction d ’un CAD ou d ’une CLT. Enfin, 
certaines améliorations de la méthode et une méthodologie expérimentale sont suggérées, 
qui seront mises en oeuvre dans le cadre du chapitre 4.
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R ésum é français : Cet article présente une approche en boucle ouverte pour la reproduc­
tion de champs de pression aléatoires, basée sur l’holographie acoustique de champ proche 
et destinée à la mesure des propriétés vibroacoustiques de panneaux plans. L’application 
principale concerne la simulation de l’excitation de type Couche Limite Turbulente en 
laboratoire, afin de proposer une alternative aux tests en soufflerie ou en vol. Le problème 
étudié est celui de la synthèse de distributions de pression aléatoires sur une surface de 
reproduction plane en utilisant des monopoles acoustiques réaprties sur une surface plane 
faisant face à la surface de reproduction. Ce problème est étudié à l’aide de la théorie 
de l’holographie acoustique de champ proche, théorie tout d ’abord étendue aux champs 
de pression aléatoires décrits par des fonctions de densité interspectrale. Des résultats de 
simulation numériques sont présentés pour le cas de la reproduction d ’un champ acous­
tique diffus, et également pour une couche limite turbulente subsonique et supersonique. 
L’influence sur la précision de la reproduction des dimensions respectives des deux plans, 
de leur séparation ainsi que de la séparation des sources est étudiée. Les résultats obtenus 
montrent que l’approche est effective pour la reproduction d ’un champ acoustique et d ’une 
couche limite turbulente, mais avec différents critères à respecter en termes de séparation 
des sources et de séparation des plans source et de reproduction. Dans le cas spécifique de 
la reproduction d ’une couche limite turbulente subsonique et donc d ’échelles de corrélation 
spatiale inférieures à celles liées au problème acoustique, de possibles améliorations de la 
méthode sont suggérées.
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Reproduction of Random Pressure Fields based on Pla­
nar Nearfield Acoustic Holography
Abstract
This article discusses an open-loop approach based on Planar Nearfield Holography (P- 
NAH) for the reproduction of random pressure fields, mainly intended for the measure­
ment of vibroacoustic properties of plane panels. The main application is the simulation 
of Turbulent Boundary Layer excitation in a laboratory environment, as an alternative 
to in-flight or wind tunnel experiments. The problem under study is the synthesis of 
random pressure distributions on a plane reproduction surface using acoustic monopoles 
distributed on a plane source surface facing the reproduction surface. The problem of 
reproducing a pressure distribution on a plane surface is addressed using the theoretical 
framework of P-NAH, which is extended to random pressure fields with corresponding 
imposed Cross-Spectral Density functions. Results of numerical simulations are presented 
for the reproduction of a Diffuse Acoustic Field, and a subsonic and supersonic Turbu­
lent Boundary Layer. The influence on the reproduction accuracy of the respective sizes 
of the two planes, their separation and the reproduction source separation are studied. 
The reproduction approach shows to be effective for the reproduction of Diffuse Acoustic 
Field and Turbulent Boundary Layer, but with different requirements in terms of plane 
separation and reproduction sources separation. In the specific case of subsonic Turbulent 
Boundary Layer and associated sub-wavelength correlation scales reproduction, possible 
improvements of the method are suggested.
3.2 Introduction
The sound transmission and radiation from vibrating structures submitted to deterministic 
or random excitations, and associated noise and vibration control treatments, are of great 
practical importance. [57] A typical application is the estimation of sound transmission 
loss through panels such as building partitions, automotive windshields or aircraft fuselage 
panels, which is often measured with a Diffuse Acoustic Field (DAF) excitation in coupled 
anechoic - reverberant rooms. In the case of a vehicle moving through a fluid medium, 
complex wall pressure fluctuations generated by the Turbulent Boundary Layer (TBL) 
develop over the external structure of the vehicle. On the one hand, the noise induced by 
structural response to TBL excitation is considered as the dominant interior noise source
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for aircrafts at cruise [116] and a significant source for automotive vehicles. [12] On the 
other hand, many experimental or simulation results have shown that the measurement 
under DAF excitation does not reflect the actual Transmission Loss (TL) of structural 
parts submitted to TBL excitation. [46, 72, 87, 114, 131] The latter is composed of 
acoustic components that propagate at supersonic and sonic speeds as for a DAF, but also 
aerodynamic or convective components that propagate with a mean convection speed Uc. 
For a supersonic TBL (i.e. Uc > cq, with cq the speed of sound), the convective components 
correspond to larger wavelengths or smaller wavenumbers compared to acoustic ones. In 
the subsonic case (i.e. Uc < Co), the convective components correspond to wavelengths 
smaller than the acoustic wavelength, and the major part of the aerodynamic components 
and corresponding wavenumbers are thus not included in the acoustic circle of radius k0.
Measuring the vibroacoustic response of fuselage panels under a realistic TBL excitation re­
quires highly demanding, costly in-flight experiments. Measurements in wind tunnel share 
similar constraints. Furthermore, the experimental separation of convective and acoustic 
parts of TBL induced wall pressure fluctuations, or the direct estimation of their com­
plete wavenumber -  frequency spectrum are still very complex tasks. [7, 12, 148] This 
is partially due to their different spatial scales, but also to the fact that the convective 
components are usually much more energetic than the acoustic components. Their relative 
levels are coarsely known with ratios ranging from 10 to 30 dB, and consequently their res­
pective contributions to interior noise or absolute transmission efficiency remain unclearly 
determined. [12, 23, 72] There is thus a crucial need to achieve accurate laboratory re­
production of TBL but also DAF sound pressure fields over planar or curved surfaces, in 
order to conduct absolute or relative vibroacoustic measurements under both excitations.
Studies concerning the experimental reproduction of TBL excitation in the aeronautical 
domain started in the 1960s, with the pioneering papers of Lyon [91] and Fahy [56]. Both 
authors have theoretically shown that experimental reproduction of TBL wall pressure 
fluctuations would be challenging but feasible using acoustic sources, but technical limi­
tations prevented experimental validation. Lyon [92] also presented some experimental 
results using normally impinging wall-jets, but a complete simulation of the TBL excita­
tion spectrum with this approach was again limited by technical capabilities (here those 
of the sonic fatigue facility used). Later, Robert and Sabot [124] simulated the reproduc­
tion of the vibratory response of a plate under TBL excitation with mechanical exciters, 
with good results provided the modal behavior of the plate is a priori known and the TBL 
convection speed is low. Since 2000, a series of works have adressed the problem of TBL ex­
perimental reproduction by different strategies on panel structures. Maury, Bravo, Elliott
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and Gardonio [26, 28-30, 55, 95-97] have widely discussed the reproduction of spatially 
correlated sound fields and especially high-subsonic TBL mainly using a near-field array 
of loudspeakers, or mechanical actuators (electrodynamic shakers or piezoceramics). The 
reproduction of DAF or TBL wall pressure fluctuations requires a target Cross-Spectral 
Density for the pressure field to be reproduced, and knowledge of the transfer function 
matrix between the loudspeakers and an array of microphones placed close to the panel 
surface. These transfer functions are used to derive the optimum control filters to drive 
the array of reproduction sources, with a possible real-time synthesis of the TBL statis­
tics and induced vibroacoustic response. [26, 95] Moreover, one of the main findings of 
their most recent work is that the reproduction of TBL-induced panel velocity or far-field 
radiated acoustic pressure is less demanding than the exact reproduction of wall pressure 
fluctuations, so that accurate reproduction of the panel vibroacoustic response is possible 
over a large frequency’ range for a given loudspeakers array. [30]
Recently, two papers describing other approaches have been published. First, Berry et 
al. [17] proposed an open-loop method based on the Wave Field Synthesis (WFS) for 
the reproduction of spatially correlated sound fields. Numerical simulations showed that 
this approach is appropriate for the reproduction of the acoustic part of the target sound 
fields, making it suitable for DAF and supersonic TBL reproduction with 2 reproduction 
monopoles per acoustic wavelength. The method has inherent limitations for reproducing 
subsonic TBL (small wavelength components compared to acoustic components). Secondly, 
Aucejo et al. [13] studied the reproduction of a subsonic TBL on a flat panel with a syn­
thetic antenna of acoustic monopoles. The synthetic antenna concept consists in replacing 
a big-sized and dense array, by a small, mobile array using adapted signal processing. This 
method needs a prior estimate of transfer matrices between the successive reproduction 
source locations and both panel vibratory response and surface pressure, to be able to 
generate the required inputs of reproduction sources and to calculate the corresponding 
induced vibrations. By its nature, this approach only allows a post-synthesis of TBL sta­
tistics or induced vibroacoustic response, and accounts for individual transfer functions 
only and not those existing for a full array. Nevertheless, the reproduction of TBL-induced 
autospectral density at one point of a simply supported plate was consistent with the re­
sults obtained with a numerical simulation under a Corcos [43, 44] TBL model. Aucejo 
et al. [13] concluded that for subsonic TBL reproduction, 4 reproduction monopoles are 
needed per smallest wavelength to reconstruct the wall pressure fluctuations. Similarly, 
Maury and Bravo [95] found a criterion of 3.7 monopoles per unit spanwise correlation 
length for the simulation of the TBL correlation structure. All cited authors share the
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same conclusion that the dimensions of an array of reproduction sources should be at 
least equal to those of the insonified panel.
In the present manuscript, the goal is to reproduce sound pressure distributions speci­
fied over a plane and finite surface (named reproduction plane and representing a panel 
to be tested), using a plane and finite array of idealized acoustic monopoles facing the 
reproduction plane (named source plane). The theoretical framework of Planar Nearfield 
Acoustic Holography (P-NAH) is used to address the sound field reproduction problem. 
P-NAH is usually used to predict acoustic pressure distribution over a plane, based upon 
knowledge of acoustic pressure or particle velocity distribution over a parallel plane, with 
predictions feasible in both forward and backward propagation directions. [100, 151, 157] 
This powerful theoretical tool can be also applied to sound field reproduction, [58] this 
possibility being even embedded in the initial denomination given by Gabor for its inven­
tion in optics [65] : wavefront reconstruction. The random pressure fields to be reproduced 
(DAF or TBL) are described by their Cross-Spectral Density (CSD) functions, taken as 
inputs for the reproduction procedure. The P-NAH formulation is thus extended to the 
reproduction of pressure fields specified by these statistical descriptors. Two advantages for 
the presented method are first the open-loop scheme removing the use of adaptive filtering 
for example, and second the possibility of a priori defining the complex amplitudes to be 
imposed to reproduction sources without preliminary measurements. Finally, the implicit 
wavenumber-space description and the inclusion of evanescent (or sub-wavelength) com­
ponents in P-NAH formalism opens perspectives for the reproduction of sub-wavelength 
scales, a key point for a subsonic TBL synthesis. The following sections of the paper suc­
cessively present the theory of reproduction of a random pressure distribution using Planar 
Nearfield Acoustic Holography, with numerical results of DAF and TBL reproduction. The 
specific cases of supersonic and subsonic TBL are examined separately, and criteria for 
the number of reproduction sources to be used and the spacing between the reproduction 
plane and the source plane are derived. These results are compared to other published 
works..[13, 17, 30] The reproduction error is analyzed in both spatial and wavenumber 
domains, and we finally propose some recommendations for a practical implementation of 
the approach, and also possible improvements.
3.3. REPRODUCING A SOUND PRESSURE DISTRIBUTION OVER A PLANE
SURFACE USING P-NAH FORMULATION 51
3.3 Reproducing a sound pressure distribution over a 
plane surface using P-NAH formulation
A harmonic time dependence of the form e~jut is assumed all along the manuscript, where 
j  = y/—l  and oj is the angular frequency. Acoustical quantities are denoted with the 
subscript 0 : speed of sound Co (taken equal to 340 m /s), acoustic wavelength Ao and 
acoustic wavenumber ko (=  ui/co). Quantities linked to flow convection are denoted with 
the subscript c : convection speed Uc, convective wavelength Ac and convective wavenumber 
k c (=  oj/ U c) .  The propagation medium is assumed to be air at a temperature of 15°C.
3.3.1 General problem description
The considered reproduction approach assumes two plane surfaces : the reproduction plane 
(Si) on which a specified pressure distribution is to be reproduced with a continuous 
distribution of acoustic monopoles on the source plane (S2). Figure 3.1 illustrates the 
geometry and coordinates of the problem. The reproduction plane is located at z = Z\ ,  
the source plane at z = z2, and their separation is h (=  z2 — zi). Position vectors of a point 
Mi on the reproduction plane are r x =  z ie x +  yiey +  Ziez, and r2 =  x 2ex +  y2ey + z2ez 
for a point M 2 on the source plane (unitary vectors in the x, y  and z directions are ex, ey 
and ez, respectively).
Free-field propagation in volume V  is assumed, and the only existing acoustic sources will 
be those located on the source plane S2 so that the Sommerfeld condition applies.
3.3.2 Reproduction of a harmonic sound pressure field using Pla­
nar Nearfield Acoustic Holography
Any acoustic pressure field p(x , y, z; u) on a plane surface with constant z  can be described 
by its wavenumber-frequency spectrum P(kx,ky, z-,u), which in cartesian coordinates is 
expressed as
/oo poo/  p(x ,y ,z]u)e~ j<'hxX+kvy)dxdy. (3.1)
oo J —OO
Conversely, the two-dimensional spatial inverse Fourier transform is
1 poo poo
p(x, y ,z -u )  = — j  J  P(kx, ky, z; a> ) e P ^ k^ d k xdky. (3.2)
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OO
Figure 3.1 Problem geometry and coordinate system -  Si is the 
reproduction plane and S2 the source plane, both considered as continuous.
The wavenumber-frequency spectrum on a reconstruction surface at z = z2 is linked to 
the wavenumber-frequency spectrum on a plane at 2  =  z\ by the fundamental relation 
[65, 157]
P(kx,ky ,z2;uj) = P{kx,ky, Zl-,u)ePk* ^ - * ' \  (3.3)
The wavenumber kz(= \Jk% — k% — k%) can be real or imaginary so that the mathematical 
operator e^M*2-21) often named propagator can take two different expressions
{
J { z 2 - z i ) y / k $ ~ k Z - k *  : r  p  , p  p
&  \ ________i  “  Kx  +  K y  <  %  / g ^ v
e-(z2-zi)y/k*+kl-kl if k2 + k 2 > k 2
The two direct forms of the propagator (in Eq. (3.4)) will be used for propagation opera­
tions (i.e. z2 > Zi), and the corresponding inverse forms will be used for reconstruction 
operations (i.e. z2 <  21). [65, 157]
In the present work, the fundamental equations of P-NAH will be used to deduce the 
particle velocity wavenumber spectrum V(kx, ky, z2\u)  to be imposed to acoustic sources 
on S2 in order to reproduce a target pressure wavenumber spectrum P(kx, ky, Z \ , uj) on Si.
To relate the acoustic pressure to the particle velocity v, the Euler equation can be 
used. [157] For harmonic pressure fields, this equation applied to the normal particle 
velocity components (denoted vn for sake of clarity) and the acoustic pressure gives
( \ 1 dPf \vn(x,y,z-,uj) =  ^----- —  {x,y, z;u>),
J P qUI o z
(3.5)
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with po the air density. The corresponding relationship in the wavenumber domain is 
obtained using Eq. (4.28)
k
Vn{kxi ky, z,ui) — P(kx,kyt z-uj). (3*6)pQu
Combining Eq. (3.3) with Eq. (3.6) , wavenumber components of normal particle velocity 
spectrum Vn(kx, ky, z2) on a plane S 2 can be linked to wavenumber components of acoustic 
pressure P(kx, ky,zi)  on Si [157]
(3.7)
P qU)
Applying 2D spatial inverse Fourier transform (Eq. (3.2)) to Eq. (3.7) yields
i  r ° °  f ° °  k
vn( x . y . z ^ )  = —  /  (3.8)
^  J-oo J -00 p0U)
Given an imposed pressure field p  to be reproduced on Si, this equation provides the 
corresponding particle velocity vn to be imposed to acoustic sources distributed on S 2, so 
that p  would be reproduced.
3.3.3 Reproduction of random pressure fields using Planar Near­
field Acoustic Holography
The previously described reproduction scheme can now be extended to the reproduction 
of spatially correlated sound fields. The two random pressure fields of interest here, Diffuse 
Acoustic Field (DAF) and Turbulent Boundary Layer (TBL), will be considered statio­
nary in time and homogeneous in space, and TBL will be supposed fully developed in a 
zero-pressure gradient flow. The goal of the reproduction procedure is to deduce Svv, the 
particle velocity Cross-Spectral Density (CSD) to impose to acoustic sources on S2 given 
an acoustic pressure CSD Spp to reproduce on Si. To derive the useful relations towards 
this goal, the time-space correlation function of the acoustic pressure p{r, t) between two 
points on the surface Si is first written [15]
Rpp{vi, r ; , t i , t[ ) = <  p (rx, ti )p(rl1 , t[ )> ,  (3.9)
where r x et r'j are vectors locating the two observation points on Si (at times ti et 
ti), and the brackets represent ensemble averaging (note that ensemble averages will be
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considered implicit, and not denoted in following equations). Under the ergodic hypothesis 
and random fields considered stationary, Rpp only depends on the time difference r  (= 
and if the processes are also considered spatially homogeneous, statistical properties 
and Rpp only depend on the separation length (or separation vector r  =  r j  — r x), then
R p p (r i,r i,t i ,ti)  =  Rpp(r,r). (3.10)
Pressure fields may also be defined in the frequency domain using the CSD function or 
spectrum Spp, which is the time Fourier transform of Rpp [15]
/ + 0 0 Rpp(r ,T)e-*“TdT. (3.11)-OO
The CSD function in the wavenumber-frequency domain is defined as the spatial 2D Fou­
rier transform of Spp upon spatial separation r
/+oo p+oo/  S p p { r ,u )e - jkrdr,  (3.12)oo J “ 00
where k  =  { k x , k y}.  The inverse transformation gives
1 /> + o o  p+OO
V r ; . " )  “ 5 2 / ^  J  (3.13)
Using Eq. (3.2), the CSD function between points M x and M{ (indicated by vectors r i  
and r'x on the plane ( x x, y x, Zi)) is now written
Spp( r i . r ^ w )  =
-  j / / y’^ +°0i,(k,21;w)/3,(k'.z;;w)e’kl-1e->kV.dk<ik',(3.14)
where * represents the complex conjugate. An important assumption is that the pressure 
distributions of interest can be described using a superposition of uncorrelated plane waves 
with random phases, which has been used in the case of DAF analysis [119] and also in 
the case of TBL reproduction. [13, 55] Under this hypothesis, the contributions for k  ^  k' 
vanish and
1 p + 0 0  p + 0 0
S p p f a y ^ u )  = j  J |P (k ,Z i;o ;) |V krdk, (3.15)
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which shows that for uncorrelated plane waves, Spp only depends on the separation vector 
r  =  r i  -  r'i so that 5pp( r i ,r '1;u;) =  5pp(r1 -  r^joi). The identification of Eqs. (3.13) and
(3.15) leads to
Spp(kx,ky,Z \\w) =  ^^\P(^kx,ky, Zi',u})\ . (3.16)
Taking the squared modulus of Eq. (3.7) and combining it with Eq. (3.16) gives
( l h l )  (3.17)
\PoUj
The cross-spectral density of the particle velocities 5v,,(r2, r^ w ) in the source plane 
S2 can now be written as Svv(r2, r'2; w) =  v(r2, ui)v*(r'2-, u>). Using the same procedure 
used from Eqs. (3.14)-(3.16) that has led to Eq. (3.17) (the particle velocity distribu­
tion is also assumed to be a summation of uncorrelated plane waves), and consequently 
Svv{ra .r^ w )  =  Svv(r2 -  r'2;w)), yields
SVv(kx>ky, z^ui) =  ■^2\Vn(kx,k y,Z2',u>)\ . (3.18)
Comparing Eqs. (3.17) and (3.18) allows writing a relation between the particle velocity 
CSD in the source plane and the acoustic pressure CSD in the reproduction plane
S ^ k y . z 2;<j) =  ( i M Y Spr(k „ k y,z 1-,u)\e‘l" (» - n 1\2. (3.19)
\P qW/
Equation (3.19) shows that, given a pressure CSD Spp defined on a plane -Si, it is possible 
to calculate a corresponding particle velocity CSD Svv on a source plane S2. The CSD of 
particle velocities in the spatial domain can be obtained via an inverse Fourier transform 
of Eq. (3.19)
1 /• p+oo
S„„(r,-ri;w) = j j SOT(k,z2;w)^k<r>-'i><lk,
= è  / 1 "  (!è;)
To establish Eq.(3.20), it is implicitly assumed that the plane S2 is acoustically transparent, 
and that the two planes Si and S2 are of infinite extent. Remembering that the final goal 
of the method is to reproduce a pressure distribution on a rigid and finite plane on Si 
using a distribution of reproduction sources on S 2, the two planes will now be considered 
truncated (see next section) and the use of acoustic monopoles as reproduction sources is
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suggested. These monopoles, defined by their normal velocity vn or volume velocity Q, will 
be distributed on S 2 still considered as an acoustically transparent plane. We suppose then 
that pressure doubling occurs on the rigid surface Si (blocked pressure hypothesis [57, 
131]), and invoke the principle of reciprocity, as stated in Fahy and Gardonio [57] : A 
reciprocal relationship may be written between the blocked pressure p (rx) produced on the 
rigid surface (at r X/) by a harmonic point volume velocity source Q(r2), and the pressure 
P(r 2 ) produced at r 2 by an elemental surface source Q(r x).
Following this principle (and the principle of superposition), the reproduced pressure on 
Si (supposed transparent) due a baffled array of acoustic monopoles on S2 is equivalent to 
having elementary surface sources on a baffled rigid panel on Si that reproduce the same 
pressure on S2. Thus, the reproduced pressure distribution p  in the reproduction plane 
(zi < z2) can be calculated using a Rayleigh integral, which implicitly takes into account 
the doubling of pressure, and written [157]
— Î  OnUJ f  e J * |r a - r i l
P(ri;w ) =  ~ 2 ^ — j s ^n(r a;^ ) |r2 _ r i |dS2, (3.21)
where un(r2; cj) is the normal particle velocity at r 2, and |r2- r x| =  \ / { x 2 -  x x)2 +  (y2 -  yi)2
The reproduced pressure distribution CSD in the reproduction plane Si i.e. the final result 
of the reproduction procedure can be written as
S^(rx,ri;w) =  p(rx;w)p*(ri;w),
r  g j 'fc lra - r il r  e -j 'fc |^ a~ ril
=  J "  - } " * . ( jdS , x
o l u 2 f  f  e j * | r a —r i l — r i l
=  T T  /  /  ^ ( r 2,r'2;a;)f---------  ■ , .dS2dS'2. (3.22)
4tt2 JstJih k a - r x| | i ^ - r i |
This last equation relates the reproduced CSD of the acoustic pressure Spp in the repro­
duction plane, to the CSD of imposed particle velocity, defined by Eq. (3.20) in the source
plane S2 (The reproduced pressure CSD could also be calculated using angular spectrum 
approaches). The reproduction procedure is summarized in Fig. 3.2.
3.3.4 Cross-Spectral Density (CSD) functions of target pressure 
fields
+  (^2 ~  ^l)2-
Diffuse Acoustic Field
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Figure 3.2 Reproduction procedure of a target pressure CSD, defined on plane 
Si in the spatial domain and in the wavenumber domain.
The spatial CSD of a Diffuse Acoustic Field (DAF) can be written [119]
s ^ r i ,  ri; w) = (3.23)
the autospectrum Spp(u) being considered here unitary. The CSD in the wavenumber- 
frequency spectrum is expressed as [12]
'5pp(k‘i ui) — < if (3.24)
0 if |k| > kQ,
where |k| =  y /k \  +  k%. A theoretical DAF corresponds to an infinite sum of uncorrelated 
acoustic plane waves propagating at the speed of sound Co, with uniformly distributed 
incidence angles (isotropic in space at a given frequency, and limited in the wavenum­
ber domain to the acoustic circle of radius ko). Figures 3.3-(a) and 3.3-(b) illustrate the 
theoretical CSD in the spatial and wavenumber domains, given by Eqs. (3.23) and (3.24) 
respectively. Spatial separations are normalized by the acoustic wavelength A0, while the 
wavenumbers kx (or ky) are normalized by the acoustic wavenumber kQ.
Turbulent Boundary Layer pressure fluctuations
Many wall pressure fluctuations models for TBL have been proposed since the 1950s. [23, 
69, 74] The simple and pioneering empirical model of Corcos [43, 44] will be used here to 
represent the wall pressure fluctuations of a TBL. For a flow in the x  direction, the spatial
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Figure 3.3 (a),(c) and (e) : Real part of the theoretical CSD Spp (DAF, Super­
sonic and Subsonic TBL respectively) in the spatial domain with separations 
normalized by the acoustic wavelength A0 -  (b),(d) and (f) : Absolute value 
I^pp^dO)! of the CSD (DAF, Supersonic and Subsonic TBL respectively), in 
the wavenumber domain and normalized by the acoustic wavenumber fc0 -  Down 
triangles give the limits of the dimensionless acoustic domain (kx/ko =  ±1), the 
black square indicates the dimensionless convective wavenumber ( kc/ k 0).
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CSD for the Corcos model is written as
. v  „ ^14x1 I wKyi I .. <*>({»! ) ICxil I .w(<xi)
5pp(ri,rx,a;)'=  5pp(w)e aUc e w* e? uc =  Spp(oj)e e Lv e? £  (3.25)
where fXl =  X\ — x\ and £yi = yi — y[ are the respective longitudinal and transverse 
separations. The coefficients a e t  /3 describe the spatial correlation decay in the streamwise 
and crosswise directions respectively, and the values used in this manuscript ( a  =  8 
and /? =  1.2 in the case of smooth walls) are based on the work of Robert et al. [123] 
Lx (respectively Ly) is called the correlation length in the streamwise direction (resp. 
crosswise), and is equal to ^  (resp. £&). The convection speed Uc is assumed to be 
constant with respect to frequency and its value is given by Uc =  0.7 t/» , where I/»  is the 
free stream velocity.
Many authors point out that the Corcos model has some limitations, as an over-estimation 
of the wavenumber content of the turbulent pressure fluctuations below the convective 
peak. [23, 69] This model is also only valid for the case of flat rigid panels without any 
roughness, and with a uniform thickness and zero-pressure gradient for the TBL (since it 
does not account for TBL thickness). It has not been validated for a supersonic case to the 
best of our knowledge. However, given its extensive use and simplicity, the Corcos model 
is nevertheless used here to illustrate the method. The wavenumber-frequency spectrum of 
the Corcos model is obtained by a spatial 2D Fourier transform (Eq. (4.28)) of Eq. (3.25)
S „ (k„  * ,,« )  =  S , » , ----------  (3.26)
i + ( i - fe) i+ /32( è )
As for the DAF, the autospectrum Spp(uj) will be supposed unitary in this manuscript. 
Figures 3.3 (c)-(e) illustrate the spatial cross-spectral densities Spp(ri, r^ w ) as a function 
of the spatial separations normalized by the acoustic wavelength A0, for a supersonic TBL 
(Uoo =  600 m /s) in Fig. 3.3 (c) and a subsonic TBL (I/*, =  300 m /s) in Fig. 3.3 (e).
Figures 3.3 (d)-(f) illustrate the cross-spectral densities Spp(kx, 0, ui) given by Eq. (3.26) as 
a function of the wavenumber kx normalized by the acoustic wavenumber kQ. Compared 
to the DAF, the wavenumber spectrum of the TBL peaks at the dimensionless convective 
wavenumber kc/ k 0 (=  1 /M c). In the supersonic case (Fig. 3.3 (d)), the corresponding 
spatial scales in Fig. 3.3 (c) are comparable to correlation scales of a DAF in Fig. 3.3 (a). 
In subsonic conditions, i.e. kc/ko > 1 (see Fig. 3.3 (f)), the spatial scales are dominated by 
the convective wavelength Ac and are small compared to the acoustic wavelength Ao (see 
Fig. 3.3 (e)).
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3.4 Numerical implementation of the method
While the theory previously described is based on infinite Fourier transforms and conti­
nuous planes, numerical simulations and experimental implementations will imply trun­
cated planes in the x  and y  directions (finite size of reproduction plane or source plane), 
and their discrete sampling in spatial and wavenumber domains. Compared to Fig. 3.1, 
Fig. 3.4 illustrates the case to be simulated, where Si and S 2 are now of finite extent and 
are spatially sampled.
For all numerical simulations, both plane surfaces Si and S2 will be square (Lx = Ly) 
and centered on the z  axis, with the same uniform spatial sampling along the two axes 
(Ax =  A y). In the x  direction of Si and S2, the length Lx, the spatial sampling A x and 
the number of points Nx are related by the following relation
Ax =  LX/ ( NX -  1). (3.27)
Having now Nx\ evenly distributed discrete points, spaced by Axi (or AX2) for plane 
Si (or plane S2), the corresponding discrete wavenumbers (km, kn) and spatial sampling 
frequency ka(= can be defined. The highest wavenumber kmax that will be resolved 
without aliasing effects is equal to ks/ 2 and thus
* f c l ) .  (3.28)
The plane surface Si and S2 being square and with uniform spatial sampling, the wave­
number resolution is equal to Ak — ^  = Aa(K%-i), and ^he discrete wavenumbers (km, kn) 
are both defined in the range [—kmax, +kmax] x  [ -k max, +kmax] with a resolution of Ak. 
Finally, discrete values of kz are estimated using km et kn previously described, so that
kzmn = V kQ ~ km ~ kl  if kl  +  kl  < kQ and k*mn =  j V km + kl ~  k0 if kl  +  kl  > kl  See 
Eqs. (3.4), (3.8) and (3.19).
We can now rewrite infinite integrals given in Eqs. (3.12) and (3.13) in their discrete form, 
and expressed with separation lengths £x and £y. The discrete form of the 2D spatial 
Fourier transform of a CSD function Spp [see Eq. 3.12] upon discrete separation lengths 
between a chosen reference point and the N 2 other points on the plane is
N  N
S „ ( k m M  = Spp(U, Çyï, u )e - jkm^ e - jk^ y ‘, (3.29)
fc=i i=i
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while the discrete form of the inverse 2D spatial Fourier transform is
AfcmAL,
<Spp(£®> % j
47T2 “ E E  S^ ’ *»•z ' .
(3.30)
For given discrete separations £x and £y between any arbitrary two points in the source 
plane (defined by the spatial sampling in the source plane), and the discrete values of kZmn, 
the calculation of the CSD of particle velocity to be imposed to acoustic sources given in 
Eq. (3.20) can be rewritten in a discrete form
P o U
(3.31)
By varying the two points on S2 , the CSD of particle velocity for all points is obtained
S vv(u) =
1)
(3.32)
For the calculation of the reproduced sound field, the particle velocity obtained for each 
point M  by using Eq. (3.31) can be attributed to a small surface element, to obtain an 
equivalent source strength. Defining the indices (i , j )  of the M  positions vectors on the 
source plane (1 <  i , j  < M)  and the indices (p, q) of the N  positions vectors on the 
reproduction plane (1 < p , q <  N),  the discrete version of Eq. (3.22) is
« rp , rq;W) ^ ( | ) E E S„ ( ri, rj;W) | = ^
2 M M g j ' f c ln - rp l— jfc |r j— r q |
(3.33)
Introducing the CSD matrix of reproduced sound pressures on Si  S^(w ), the CSD matrix 
of source velocities Sw on S 2 and the matrix G  of the Green functions Eq. (3.33)
can be written in matrix form
(3.34)
H being the conjugate transpose, and S 2 representing the area of the source plane. In 
the source plane S 2 , the spatial sampling corresponds to the spacing between two adjacent 
monopole sources. Compared to the spatial sampling in the reproduction plane, this one is
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inherent to the laboratory setup of the method and implicitly imposes important practical 
limits (such as the size and the finite number of the sources to be used), and determines the 
experimental reproduction performance. The spatial sampling in the reproduction plane is 
also important to essentially ensure that the target wavenumber spectrum to be propagated 
by Eq. (3.19) has been properly calculated. As stated previously, the wavenumber spectrum 
of a TBL (would it be subsonic or supersonic) extends above the acoustic wavenumber (see 
Figs. 3.3 (d) and (f)). Thus for the TBL case and following Eq. (3.28), spatial sampling 
will be generally smaller than half an acoustic wavelength, so that the corresponding kmax 
meets the desired wavenumber range for the 2D spatial Fourier transform. For the results 
expressed as cross-density maps in the wavenumber-domain, zero-padding operation are 
directly performed in the wavenumber domain (zero-padding in the spatial domain adds 
no information, and would lead us to deal with huge cross-spectral density matrices). In 
fact, having defined the highest wavenumber linked to a given spatial sampling, instead of 
multiplying the number of elements by a padding factor W  so that W x N x zeros are added, 
we directly define A k  = ■ All the results of reproduced CSDs in the wavenumber
domain are produced using a factor W  =  32, as in Berry et al. [17]
3.5 Numerical results of random pressure fields repro­
duction
3.5.1 Diffuse Acoustic Field
For all DAF simulations, the source plane and the reproduction plane have the same di­
mensions ([—3A 0 ; + 3 A 0] x [—3A 0 ; + 3 A 0] ) ,  and the plane separation h is varied between A o /2  
and 2Ao- The monopole sources are distributed on the source plane with a spatial sampling 
of A0/ 2 ,  so that the source plane is composed of 13 x 13 monopoles. The reproduction plane 
is sampled with a point spacing of A o /6 . Figure 3.5 compares the real and imaginary parts 
of the DAF target CSD and reproduced CSD in the spatial domain, for a plane separation 
h = A0 / 2 .  For the real part, the spatial structure is well reproduced (Fig. 3.5-(c)) com­
pared to the target (Fig. 3.5-(a)), but with slightly smaller amplitudes. The reproduced 
imaginary part is not zero as for the target in Fig. 3.5-(b), but has maximum values around 
0.03 (for an autospectrum normalized to 1 Pa2).
Figure 3.6 illustrates results of reproduced spatial autospectral densities and CSD in the 
wavenumber domain, as a function of plane separation. The reproduction of grazing plane 
wave components (i.e. waves with a wavenumber close to ±ko) implies tha t the source and
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Figure 3.4 Illustration of the numerical scheme and geometrical parameters ; 
The flow direction for the TBL reproduction is indicated by a bold vertical 
arrow.
reproduction planes have a small separation compared to their respective size (Figs. 3.6- 
(b), 3.6-(d) and 3.6-(f)). As the separation between reproduction and source planes in­
creases, the reproduced wavenumber content narrows, and it becomes physically impossible 
to reproduce waves with grazing incidence and thus wavenumber values close to ko (with 
the consequence that the amplitude of the reproduced field becomes smaller). As a co­
rollary, the closer the planes, the higher the reproduced amplitude (Figs. 3.6-(a), 3.6-(c) 
and 3.6-(e)). For the smallest spacing of half an acoustic wavelength, the autospectral 
density has a maximum value of 0.65 Pa2 (with a target amplitude of 1 Pa2). Individual 
contributions of each reproduction monopole become visible in the reproduced autospec­
trum for the minimum separation distance (Fig. 3.6-(a)). A compromise between the size 
of planes Si and S 2 and their separation has to be made, so that grazing waves are cor­
rectly reproduced without having the two planes too close. A solution would be, for a 
separation of 2Ao as in Figs. 3.6-(e) and 3.6-(f), to enlarge the source plane while keeping 
the size of the reproduction plane constant. To obtain a wavenumber spectrum similar to 
the one shown in figure 3.6-(b), but without obtaining individual nearfield contributions of 
each source, simulations lead to dimensions of the source plane that should be multiplied 
by a factor of roughly 2.5. This value leads to an array of 31 x 31 acoustic monopoles, 
making this solution hardly applicable in practice compared to the initial simulation size
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(13 x 13 acoustic monopoles). Nevertheless, one potential practical implementation will 
be proposed in Sec. 3.5.4.
3.5.2 TBL pressure fluctuations : supersonic case (Uoo =  600 m /s)
The chosen plane dimensions for Si and S 2 are [—3 A o ;+ 3 A o ] x [—3 A o ;+ 3 A o ] , and the 
separation h is A0 . The source plane discretization is A0/ 2  or A o /4 .  The reproduction 
plane is sampled every A o /1 2 , in order to capture the TBL wavenumber spectrum beyond 
fco (even if kc < ko here) and to keep the same simulations parameters as for the subsonic 
case (see Sec. 3.5.3). Figures 3.7-(a) and 3.7-(b) compare real and imaginary parts of 
the target CSD in the spatial domain to real and imaginary parts of the reproduced 
CSD (Figs. 3.7-(c) and 3.7-(d)). In this supersonic case, the correlation scales in the 
streamwise direction are larger than the acoustic wavelength (kc < ko) and are clearly 
well reproduced. Correlation scales in the crosswise direction are coarsely reproduced, and 
this is attributed to the fact they are significantly smaller than the acoustic wavelength. 
The largest reproduced magnitude is roughly 0.5Pa2 that is half the target magnitude. 
The corresponding results in the wavenumber domain are shown in Figs. 3.7-(e) and 3.7- 
(f), showing that the CSD content is clearly well reproduced inside the acoustic domain 
(|k|/&o -  !)• Note also that a propagating sound pressure field in the flow direction is 
clearly reproduced, with a highly asymmetric spectrum in kx.
Figure 3.7-(e) highlights the presence of reproduction artifacts in the wavenumber domain, 
with a peak reproduced slightly above the dimensionless wavenumber kx/ko =  —1, and 
thus included in the acoustic wavenumber domain. This peak is identified as an aliasing 
artifact caused by undersampling in the spatial domain in the source plane £>2 (with A x = 
A0/ 2 ) .  The refinement by a factor 2 of the spatial sampling (with now Ax =  A o /4 ) ,  nearly 
eliminates the presence of this artifact and leads to the results shown with a dash-dot line in 
Fig. 3.7(e). More precisely, for an array with spatial sampling defining kmaX (see Eq. (3.28)), 
if the target acoustic pressure field to be reproduced has acoustic components for which 
the highest wavenumber kx does not satisfy the relation |fcx| <  kmax , aliasing will take 
the form of new propagating acoustic plane waves at different angles than those defined 
in the target pressure field or the form of evanescent components. [16, 142] In the present 
case, the target pressure field to be reproduced (and the particle velocity field imposed to 
the reproduction sources) can also include evanescent wavenumber components, and now 
the aliased components can also take the form of propagating plane waves, corresponding 
to these evanescent components. This effect has been carefully analyzed by Fazi. [59] To 
avoid such artifacts, a more stringent condition must be applied on spatial sampling in
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Figure 3.5 DAF reproduction -  Results in the spatial domain -  (a) Real part of 
the target Cross-Spectral Density (CSD) ; (b) Imaginary part of the target CSD ; 
(c) Real part of the reproduced CSD ; (d) Imaginary part of the reproduced CSD 
(all CSDs are calculated between the center of the surface and a variable point).
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Figure 3 .6  DAF reproduction -  Simulation results in spatial and wavenumber 
domains for three different plane separations; (a), (c) and (e) : Reproduced 
Autospectrum IS^I in Pa2 for separation distances A o /2 , Ao and 2Ao respecti­
vely (the reproduction plane extends between - 3 A 0 and + 3 A 0 , but graph limits 
are set to ± 4 A o  for better visualization)- (b), (d) and (f) : Reproduced Cross- 
Spectrum Density Spp(kx, 0) for separation distances A o /2 ,  Ao and 2Ao respec­
tively (thick gray lines are the target CSD, thin black lines are the reproduced 
CSD, all refered to central point of the plane -  down triangles indicate the limits 
of the acoustic wavenumber domain).
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Figure 3.7 Reproduction of a supersonic TBL (U00 = 600 m /s) -  Results in 
spatial domain for a source separation of A o /2  (a) Real part of the target CSD ; 
(b) Imaginary part of the target CSD ; (c) Real part of the reproduced CSD ;
(d) Imaginary part of the reproduced CSD -  Results in wavenumber domain
(e) Target Spp(kx, 0) (thick gray line) compared to reproduced Spp(kx, 0) with 
a source separation of A0 / 2  (thick black line) and a source separation of A0/ 4  
(thin dash-dot black line) ; (f) Target Spp(0, ky) (thick gray line) compared to 
reproduced 5^(0 , ky) with a source separation of A0/ 2  (thick black line) and a 
source separation of A o /4  (thin dash-dot black line) -  Down triangles indicate the 
normalized acoustic wavenumber ± k 0, and the square indicates the normalized 
convective wavenumber kc.
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the source plane such that Ifc*! < \ks — /c0|, which imposes a smaller spatial sampling than 
2 sources per acoustic wavelength. We will see in next section that this need for higher 
sources density is confirmed.
3.5.3 TBL pressure fluctuations : subsonic case (U00 =  300 m /s)
The simulations parameters are all kept identical to the supersonic case. Figure 3.8 shows 
simulation results presented in a format similar to Fig. 3.7. Two important observations 
can be made. First, target correlation scales are clearly not reproduced (see for example 
the real part of the reproduced CSD in Fig. 3.7-(c) compared to Fig. 3.8-(c)). Second, 
the reproduced magnitudes in Figs. 3.8-(c) and 3.8-(d) are now significantly smaller than 
the target values. Explanations can be drawn from figures 3.8-(e) and 3.8-(f). As for the 
supersonic TBL, the target CSD is clearly well reproduced inside the acoustic domain 
( |k |/ /c o  < 1) but the convective peak is now located outside this domain. Total energy of 
the wall pressure fluctuations and correlation scales being driven by the convective peak, 
this explains the small reproduced magnitude and the correlations scales that are confined 
to the acoustic domain. The acoustic part is nevertheless well-reproduced with now a 
slightly asymmetric spectrum in kx (compared to the supersonic case) and symmetric 
along ky.
For the subsonic case, a denser spatial sampling of the source plane (from A0 / 2  to A o /4 )  pro­
vides marginal improvement of reproduction results, as illustrated in Figs. 3.8-(e) and 3.8-
(f). This is attributed to the fact that the aliasing effect and the amplitude of aliased 
components are lower, as the wavenumber content just above ko is now of smaller energy 
(at least 10 dB less than the magnitudes for the supersonic case).
3.5.4 Reproduction error in the wavenumber domain 
Definition of the  reproduction error
The reproduction error is quantified in the wavenumber domain, by the difference between 
the target and reproduced sound pressure fields, normalized by the target sound pressure 
field. For the reproduction of a DAF and a supersonic TBL, the analysis is conducted with 
an error calculated in the acoustic wavenumber domain, which will be denoted e~ and is 
expressed as
o ^|k|<fe0 l'S p p (k i^ ) — S p p { k , u ) \ 2 d k
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Figure 3.8 Reproduction of a subsonic TBL (£/«, =  300 m /s) -  Results in 
spatial domain with a spatial sampling of Ao/2 (a) Real part of the target CSD ; 
(b) Imaginary part of the target CSD ; (c) Real part of the reproduced CSD ; 
(d) Imaginary part of the reproduced CSD -  Results in wavenumber domain (e) 
Target Spp(kx,0) (thick gray line) compared to reproduced spectrum Spp(kxt 0) 
with a spatial sampling of Ao/2 (thick black line) and a spatial sampling of 
A0/4  (thin dash-dot black line) ; (f) Target 3^(0 , ky) (thick gray line) compared 
to reproduced spectrum 3^(0 , ky) with a spatial sampling of A0/2  (thick black 
line) -  Down triangles indicate the normalized acoustic wavenumber ±&o, and 
the square indicates the normalized convective wavenumber kc.
where ko =  u>/cq is the acoustic wavenumber, the target Spp is Eq. (3.24) for DAF or 
Eq.(3.26) for TBL, and Spp is the reproduced CSD.
In the case of the reproduction of a subsonic TBL, another reproduction error is defined 
which extends to the convective wavenumber kc, and is denoted
c _  ^|k|<jkc l^ppCk’^ )  -  3 ^ ( k , w ) |2d k
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where Spp is given by Eq.(3.26), and %  is the reproduced CSD. Eqs.(3.35) and (3.36) are 
computed using discretized wavenumber spectrum (calculated with a discretization step 
6k, see end of Sec.Ill), and result in a summation in the circle in the wavenumber domain 
bounded by either |fc| <  k0 or \k\ < kc.
Comparison with a Wave Field Synthesis approach [17]
In this section, the reproduction error calculated in the acoustic domain is compared in 
Fig. 3.9 for the P-NAH approach reported in this paper (solid grey line) and for another 
open-loop method based on WFS (dashed line). [17] WFS is an open-loop technique 
based on the Huygens principle, intended for the spatial reproduction of a sound pressure 
field using loudspeakers arrays that reproduce a wavefront initially radiated by a primary 
source. [16] The global trends are similar for both methods, with slightly better results 
for the P-NAH based method. The effect of plane dimensions is quite equivalent in both 
methods as can be seen in figure 3.9(a), with an error that reduces with increasing plane 
dimensions, the lowest errors being obtained with the P-NAH approach. Differences can be 
seen in Figs. 3.9(b) and 3.9(c). In Fig. 3.9(b), the minimal reproduction error in the WFS 
approach is reached for a plane separation of A o /2 , while the optimal separation distance 
is close to 3A0/4  in the proposed approach (with a spatial sampling of A0/ 2  in the source 
plane). For a given source separation satisfying the minimum requirements in terms of 
spatial sampling, an optimal plane separation minimizes the reproduction error for both 
approaches (between 1 and 1 .5  times the spatial sampling). This is in good accordance 
with the criterion found in other works. [26 , 55] Finally, the P-NAH approach is also more 
sensitive to the sampling of sources over the plane S% (see Fig. 3.9(c)). When less than two 
acoustic sources are used per acoustic wavelength A x /A 0 > 0.5, the error increases faster 
than for WFS, while it is nearly constant with A x /A 0 < 0.5.
Parametric study in the case of a subsonic TBL
In order to better explain the results seen in Sec. 3.5.3, the reproduction error €pp is now 
investigated as a function of both the spatial sampling of the source plane and the spatial 
separation of planes Si and S2 (the spatial sampling of the reproduction plane is kept 
equal to A o /1 2 ) .  Both planes have dimensions [—3Ao; + 3 A o ] x [—3Ao; + 3 A 0]. The calculated 
reproduction errors are mapped as a function of planes separation and discretization of 
source planes in Figs. 3.10-(a) and 3.10-(b), for the reproduction of a subsonic TBL. The 
results given in Fig. 3.10-(a) correspond to an error calculated in the acoustic domain 
only. Some simple trends for the reproduction of the acoustic part of a TBL, would it be 
subsonic or supersonic, can be extracted from this graph. Beyond a value of A x /A 0 =  0.5
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Figure 3.9 Comparison of reproduction error for a subsonic TBL (t/*, =  300 
m/s) calculated with Eq. (3.35), for the P-NAH based approach (bold gray line) 
and the WFS-based approach [17] (dashed thin black line) -  (a) Influence of the 
size of the source plane and the reproduction plane (the size of both planes is 
[—nAo; + n A o ] x [—nAo; + n A o ] ) ,  for a spatial sampling of A o /6  on the reproduction 
plane, A o /2  on the source plane and a plane separation of A0 -  (b) Influence of 
plane separation h normalized by the acoustic wavenumber Ao, for n  =  6, a 
spatial sampling of A o /6  on the reproduction plane and A o /2  on the source 
plane -  (c) Influence of the spatial sampling of the source plane normalized 
by the acoustic wavenumber A0 , for n  =  4, a spatial sampling of A0/ 8  on the 
reproduction plane and a plane separation h = A0 .
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(i.e. less than two sources per acoustic wavelength) and at a given separation between 
the source and reproduction planes, the reproduction error monotonously increases with 
source separation. Note that this trend was also seen in Fig. 3.9(c) (for a plane separation 
of A0). Below a value of A x/A 0 =  0.5, the reproduction error slightly increases with plane 
separation (see also Fig. 3.9(b)) for A x/Ao =  0.5), which can be attributed to the narrowing 
of the wavenumber content, as seen previously in Figs. 3.6(b), 3.6(d) and 3.6(f) in the DAF 
case. As stated in previous section, a condition such that h > A x emerges, which was also 
found by other researchers. [26,55] This condition conversely applies for source separation, 
in the sense that for a plane spacing below A0/2, the source separation must be smaller or 
equal to the plane separation to minimize the reproduction error.
In the specific case of a subsonic TBL, many works [12, 23] have shown that both convec­
tive and acoustic components contribute to the vibroacoustic response of TBL-excited 
panels. This theoretically implies the reproduction of evanescent components in the z 
direction (by contrast with propagating components in the acoustic domain) with small 
correlation scales as seen previously, which physically requires close source and reproduc­
tion plane to include these evanescent waves, and also higher source density than in the 
acoustic case. [13, 30] In order to extend the analysis, Fig. 3.10(b) shows the reproduc­
tion error up to the convective wavenumber (Eq. (3.36)) for small plane separations and 
small reproduction source separations. The calculated reproduction error e~ is always 
close to 1 (a 100 % error) except when A x/A 0 < 0.2 and h j A0 < 0 .1  (i.e. at least 5 mo­
nopoles per acoustic wavelength, with planes spaced by less than one tenth of an acoustic 
wavelength). This shows that the reproduction of a subsonic TBL up to the convective 
number with a reproduction error close to 50% is feasible. Figures 3.10(c) and 3.10(d) 
show the results in terms of spatial CSD (5ft(S^)) and wavenumber CSD ( |Spp(kx, 0)|), for 
A x/Ao ~  0.14 and h / A0 =  0.05. In Fig. 3.10(c), the small convective scales are now quite 
well-reproduced in the streamwise direction, even if their amplitude is nearly a quarter of 
the target amplitude. This is confirmed in Fig. 3.10(d) where a peak is reproduced at the 
convective wavenumber, with a lower magnitude than the one targeted but nevertheless 
higher than the maximum of the reproduced acoustic part. Additional peaks are seen again 
for |Arx| «  kQ, that could be attributed to aliasing, and also to the presence of possible 
nearly grazing plane waves (the proximity of the two planes now hardly limits the highest 
angle of incidence, close to a right one). Compared to Fig. 3.8(e), the extension of the 
reproduced field wavenumber content above the acoustic wavenumber is clear. The results 
in the crosswise direction are now more satisfactory than those obtained with higher plane 
separation and lower source density (see Fig. 3.8(c)). For additional results, the reader can 
also refer to Robin et al. [128] These results indicate that with a dense array of acoustic
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Figure 3.10 Reproduction error as a function of source plane - reproduction 
plane separation and source separation (subsonic TBL with =  300 m/s) -  
(a) Reproduction error calculated up to ko using Eq. (3.35) ; (b) Reproduction 
error calculated up to kc using Eq. (3.36) ; (c) Real part of the reproduced Spp in 
the case indicated by a star in figure (b), with A x/X0 «  0.14, and h / \ 0 =  0.05 ; 
(d) Comparison of target |<Spp(fca:>0)| (gray bold line) and reproduced |5^(fcs ,0)| 
(thin black line) in the case indicated by a star in figure (b).
sources, and with a reproduction plane closer to the source plane (so that it is located in 
the nearfield of sources), it is possible to reconstruct the small scales corresponding to the 
convective part of the TBL excitation. In the results shown in Figs. 3.10(c) and 3.10(d), 
7 monopoles per acoustic wavelength are used, which corresponds to 4.2 monopoles per 
convective wavelength, and this allows acceptable reproduction up to kc. This value is 
consistent with other researchers results, but nevertheless smaller than findings of Maury
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and Bravo [95] (at least 3.7 monopoles per unit spanwise correlation length) and slightly 
higher than Aucejo [13] (at least 4 monopoles per smallest wavelength Â, with X being 
close to the convective wavelength). Even though they are not referred to the same quan­
tity and are not directly comparable, [13] the results of these two authors are nevertheless 
quite equivalent as explained by Berry et ai, [17] and this equivalence is assumed here.
Regarding the source plane to reproduction plane separation, the value of h — A0/20 ar­
bitrarily chosen for illustration purposes and to obtain the simulation results reported in 
Figs. 3.10(c) and 3.10(d), leads to h «  Ac/12. This result corresponds to a smaller plane 
separation than Aucejo et al [13] who also found that plane separation has small effects 
on TBL when h varies between À/6 and 4À, with poor results for the higher separation 
attributed to ill-conditioning of the problem. This value of plane separation is also slightly 
smaller than the reproduction source separation, which is contradictory with the result 
obtained for the reproduction of the acoustic part ( h > Ax) and by Bravo and Maury. [26] 
This is attributed to the fact that the reproduction procedure is based on a propagation 
of the target pressure field from Si to S2, followed by the radiation of the sources (a 
second propagation) from S 2 to Si. As stated in Eq.(3.4), the two propagation opera­
tions will leave the propagating components unaltered, but evanescent components will be ' 
eventually exponentially attenuated two times. This explains the closer positioning of the 
sources compared to other works, which actually compensates for the higher attenuation of 
evanescent components. A solution relies in a back-propagation of the target pressure field 
from Si to S 2 , so that the evanescent components would be exponentially increased. This 
operation would need a precise wavenumber filtering operation to avoid uncontrolled (and 
non-physical) increase of the non-acoustic components up to the convective wavenumber. 
This will be carefully examined in a separate study to improve the reproduction of the sub­
sonic TBL, with a specific reproduction procedure including a back-propagation scheme. 
In future laboratory experiments, the source and reproduction plane separation should 
also be tested with a value that is at least equal to the reproduction source separation to 
ensure optimal reproduction.
In practice, implementing such a dense and nearfield array of sources requires small si­
zed transducers, with inherent limitations in low frequencies and potentially in terms of 
transducers sensitivity or global efficiency. As explained in the introduction, the measure­
ment of TL in coupled reverberant -  anechoic rooms often leads to discrepancies at low 
frequency, and thus where a reproduction system should be efficient and repeatable in this 
low frequency range. Moreover, the measurement of the Transmission Loss of a panel at 
high frequency often requires high excitation levels, due to potentially high TL values. To
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comply with the above reproduction criteria, the system should involve a density of at 
least 400 monopoles per square meter for the test of a panel up to a frequency of 1 kHz.
Handling such a large number of reproduction channels can be done in two manners. A 
first possibility is to reduce the number of monopoles to be used, as was done initially by 
Bravo and Maury [30] and then by Aucejo et al., [13] by using the wavenumber filtering 
properties of the panel to be tested. These authors replace the initial precise synthesis 
of wall-pressure fluctuations, by the synthesis of the TBL-induced vibratory response or 
sound radiation of the panel, both being mainly driven by the structural modes efficiently 
excited by the TBL. These are the modes for which the bending wavenumber of the panel 
kf  is larger or equal to the convective wavenumber kc. The equality between kf  and kc 
defines the aerodynamic or hydrodynamic coincidence, which corresponds to the spatial 
coincidence between the TBL correlation lengths and the modal wavelengths, and to the 
excitation of a maximal number of resonant modes. [13, 30, 92] Bravo and Maury [30] 
have derived a mode count criterion, and Aucejo [13] an infinite panel criterion, which 
relates the smallest reproduced wavelength A to a cut-off wavenumber k, defined slightly 
above the natural bending wavenumber kf  of the flat panel (and intended for the inclusion 
of structural modes that could be in aerodynamic coincidence, so that The
definition of the highest wavenumber that should be reproduced nevertheless implies the a 
priori estimation of the bending wavenumber kf  of the panel to be tested, which is simple 
in the case of an uniform panel, but much more complicated for a fuselage panel with 
stiffeners or trim  panels.
The question of a dense source array can also be adressed using the concept of the syn­
thetic antenna suggested for TBL reproduction on a flat panel by Aucejo, [13] in order 
to replace one single measurement using N  acoustic sources, by N  consecutive measu­
rements with a single source. A limitation of this technique is that real-time simulation 
is not possible, but it allows achieving an acoustically transparent source plane, which 
removes the potential problem of standing waves that would be encountered with an array 
of baffled loudspeakers facing the panel to be tested. It also allows a close positioning of 
the source in front of the panel. Like Aucejo, [13] we suggest to use a volume velocity 
source as monopole source, which can be moved along the panel to be tested with mo­
torized translation axle. A synthetic antenna could then be created in front of a baffled 
panel surrounded by an anechoic room, to comply with our assumptions and to avoid the 
measurement of transfer functions between the surface of the panel and the reproduction 
sources, like in Bravo and Maury [30] or Aucejo. [13] The matrix of measured transfer 
functions between M  structural points on the panel and all the N  consecutive acoustic
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sources (under a white noise excitation), would then be used jointly with the matrix of 
the sources complex amplitudes calculated using the presented method (for a given target 
pressure CSD and problem geometry, i.e. planes sizes and spacing). This would lead to 
the possible reconstruction of the panel structural velocity CSD under the target pressure 
CSD, allowing the calculation of mean quadratic velocity or radiated acoustic pressure for 
example.
3.6 Conclusion
An open-loop method based on P-NAH, for the reproduction of random pressure fields 
has been described. The objective is the reproduction of a target pressure distribution on 
a reproduction plane using reproduction monopoles distributed on a parallel source plane 
facing the reproduction plane. The problem of reproducing a harmonic pressure field using 
P-NAH has been first presented, and then extended to random pressure fields described 
by their Cross-Spectral Densities. Numerical examples were given for the reproduction of 
a Diffuse Acoustic Field, and for a supersonic and a subsonic Turbulent Boundary Layer, 
for which corresponding wall-pressure fluctuations were described by a Corcos model. For 
all the target pressure fields, it is found that the size of the source plane must be at least 
equal to the size of the reproduction plane, and with a plane separation that should not 
exceed one acoustic wavelength for the reproduction of supersonic wavenumbers. For the 
Diffuse Acoustic Field, a minimum number of two monopoles per acoustic wavelength is 
sufficient to correctly reproduce the target pressure field. In the case of TBL reproduction, 
a larger number of monopoles is needed to ensure a good reproduction. For the supersonic 
TBL, even if most of the energy is contained in the acoustic wavenumber domain, some 
subsonic wavenumber components could be aliased into supersonic wavenumber compo­
nents and thus degrade the reproduced pressure field. For the subsonic TBL case, the 
minimum number of monopoles should be referred to the smallest wavelength to recon- 
truct, at least the convective wavelength, to correctly reproduce streamwise correlation 
scales (and also prevent possible spatial aliasing). Reasonable reproduction error in the 
streamwise direction for a subsonic TBL was obtained with 4.2 reproduction monopoles 
per convective wavelength. The reproduction of spanwise correlation scales is nevertheless 
coarse and would need the reproduction of smaller scales and thus a higher density of 
reproduction sources. Further work include a back-propagation scheme in P-NAH to bet­
ter reproduce small correlation scales of the subsonic TBL with higher magnitudes in the 
reproduction plane, and a laboratory implementation of the approach using the synthetic 
antenna concept.
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reproduction en boucle ouverte est suggérée, qui repose en partie sur le concept d ’antenne 
de sources synthétique pour lequel un petit élément unitaire est déplacé afin de créer une 
grande antenne de sources dans une phase de post-traitement. Trois approches possibles 
sont suggérées pour le calcul des amplitudes complexes à imposer à l’ensemble des sources 
virtuelles réparties sur un plan virtuel face au panneau que l’on désire tester. En utilisant 
un seul monopôle acoustique, un vibromètre laser à balayage et un panneau en aluminium 
simplement supporté, des indicateurs vibroacoustiquea expérimentaux comme la perte par 
transmission sont obtenus, et ce pour des excitations de type champ acoustique diffus, ou 
couche limite turbulente (cas subsosnique et supersonique). Des comparaisons réalisées 
avec des résultats obtenus à l’aide d ’un logiciel de calcul commercial montrent que l’esti­
mation de cet indicateur est effectivement possible sous ces deux excitations. De plus et 
en complément à l’obtention d ’indicateurs fréquentiels, il est montré comment le compor­
tement vibroacoustique du panneau testé peut également être étudié dans le domaine des 
nombres d ’onde.
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Experimental vibroacoustic testing of plane panels using 
synthesized random pressure fields
Abstract
The experimental reproduction of random pressure fields on a plane panel and correspon­
ding induced vibrations is studied. An open-loop reproduction strategy is proposed that 
uses the synthetic array concept, for which a small array element is moved to create a large 
array by post-processing. Three possible approaches are suggested to define the complex 
amplitudes to be imposed to the reproduction sources distributed on a virtual plane facing 
the panel to be tested. Using a single acoustic monopole, a scanning laser vibrometer and 
a baffled simply supported aluminum panel, experimental vibroacoustic indicators such 
as the Transmission Loss for Diffuse Acoustic Field, subsonic and supersonic Turbulent 
Boundary Layer excitations are obtained. Comparisons with simulation results obtained 
using a commercial software show that the Transmission Loss estimation is possible un­
der both excitations. Moreover and as a complement to frequency domain indicators, the 
vibroacoustic behavior of the panel can be studied in the wavenumber domain.
4.2 Introduction
A considerable work has addressed the numerical computations or experimental measu­
rements of the vibroacoustic properties of structures. [57] For the last ten years, some 
methods have been proposed for the reproduction in laboratory conditions of the wall 
pressure fluctuations induced by a Turbulent Boundary Layer (TBL) or a Diffuse Acous­
tic Field (DAF) on plane structures, and the corresponding induced vibrations. These 
studies aim at replacing costly and complex in-flight or wind-tunnel tests, or at improving 
existing tests in coupled anechoic-reverberant rooms. [13, 17, 30, 55, 97, 127] Compared 
with the reproduction of a DAF that implies only reproducing acoustic components, the 
specific case of a subsonic TBL means reproducing acoustic and convective components, 
the latter having smaller spatial scales than the acoustic scale. A dense and nearfield ar­
ray of reproduction sources is needed for the reproduction of such subwavelength scales, 
which is highly limiting in practice. Handling such an array can be made possible by using 
wavenumber filtering properties of a test panel, [13, 30] which leads to a reduction of the 
number of needed reproduction sources but requires an a priori knowledge of the panel 
properties. Another interesting possibility is the use of the synthetic array principle, pro-
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posed by Aucejo [13] and investigated here.
Three different approaches are used to deduce the Cross-Spectral Density (CSD) of par­
ticle velocity to be imposed to the reproduction sources distributed on a surface facing the 
reproduction plane, so that the target pressure CSD would be reproduced on this surface. 
The first proposed method is a Least Squares approach (see Bravo [30], Aucejo [13] for 
random pressure fields, or Kirkeby [77] for acoustic plane waves), while the two other me­
thods are based on sound field reproduction techniques : the Wave Field Synthesis [16, 17] 
(WFS) and the Planar Nearfield Acoustic Holography [127, 157] (P-NAH).
The main objective of this paper is to confirm the simulation results obtained with the 
last two proposed methods, to verify their experimental feasability using a synthetic array 
as suggested in Robin [125, 127] and compare the obtained results with others publi­
cations. [13, 30] Another objective is to develop an experimental method, which allows 
quantifying the differences in terms of Transmission Loss between DAF and TBL excita­
tions. It is known that the acoustic excitation has a larger transmission efficiency than the 
convective excitation, and that the magnitude of the acoustic components of a subsonic 
TBL is 15 to 30 dB lower than the magnitude of the convective components. [23, 73, 117] 
This implies that the TL of a panel should be lower under a DAF excitation under a TBL 
excitation.
To test the three methods with a synthetic array, a series of experiments have been per­
formed in hemi-anechoic conditions to create an experimental database of Frequency Res­
ponse Functions (FRFs), using a baffled simply supported panel, a scanning laser vibrome- 
ter and an acoustic monopole. Tests consist in the spatial measurement of the vibration 
response of the panel on a mesh, while the acoustic monopole is moved in front of the 
panel at successive positions (x , y) and at a fixed distance z. The obtained FRFs thus des­
cribe the vibration response of N  points of the panel to M  successive acoustic excitation 
points. With target pressure fields supposed stationnary and homogeneous, a single mea­
surement with a real array composed of M  reproduction sources is replaced by a virtual 
array created using M  consecutive measurements with one reproduction source according 
to the synthetic array principle. The measured database is used jointly with the three 
reproduction approaches previously described to reproduce the vibroacoustic behavior of 
the panel under a synthetized excitation in a post-processing phase. The obtained experi­
mental Transmission Loss are compared to theoretical results calculated with NovaFEM 
software, [6] used here as a reference solution.
This experimental synthesis could help removing the need of coupled rooms for the measu­
rement of TL under a DAF excitation. It is known that the effect of the source (reverberant) 
room on the measured sound reduction index is important at low frequencies. [25] The
4.3. CROSS-SPECTRAL DENSITY FUNCTIONS OF TARGET PRESSURE FIELD®
method could also replace demanding and costly in-flight or wind tunnel experiments for 
the measurement of TL under TBL excitation. Moreover, it allows studying the vibroa­
coustic properties of a panel in the wavenumber domain.
Another advantage is to avoid using a cumbersome and costly physical array. The data 
post-processing is also flexible, in the sense that it is theoretically possible to estimate and 
compare the panel vibroacoustic response under any pressure field that is described by a 
CSD function, as was illustrated by Aucejo [13] for different TBL models.
This paper is organized as follows : The CSD functions used for the description of the two 
target pressure fields are given in section II. Then, the three reproduction approaches are 
described in section III. In section IV, the experiments and the reconstruction approach 
are thoroughly described. Finally in section V, results of Transmission Loss for two syn­
thetic arrays and DAF and TBL excitations are presented and discussed. A comparison is 
made between the TL results for these two excitations, complemented by an analysis in 
the wavenumber domain. The main results of the paper are summarized in the conclusion.
4.3 Cross-Spectral Density functions of target pres­
sure fields
4.3.1 Diffuse Acoustic Field
The CSD of a DAF can be written [12]
C f >. \ q ( Ns in fc 0 | r i - T i l5pp( r i , r 1,w) — Spp(u) _  r , | . (4.1)
The corresponding wavenumber-frequency spectrum is expressed as [12]
spp(u) i itfi <- t
Spp(k-,u) =  ' ' (4.2)
0 if |k| > ko,
where |k| =  sjk% +  k%, and the autospectrum Spp{u) being considered here unitary. Theo­
retically, DAF corresponds to the summation of uncorrelated acoustic plane waves propa­
gating at the speed of sound Cq and equally distributed in space at a given frequency.
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4.3.2 Turbulent Boundary Layer
As for a DAF, the wall pressure fluctuations related to TBL excitation can be theoretically 
described by a summation of uncorrelated plane waves. [13] The simple empirical model 
of Corcos [43] is used here, and its CSD function is
w | é x i I wl Cy i l  . w ( ( x i )
SpP(r i ,r i ,w )  = Spp(u))e e w* e3 vc , (4.3)
where Spp(uj) is the autospectrum of the pressure field (supposed unitary as for DAF), 
Uc the convection speed, £Sl =  X\ — x\ and £yi =  y\ — y[ are longitudinal and transverse 
separations respectively. The coefficients a  et 0  describe spatial correlation decays in 
the streamwise and crosswise directions respectively (here, a  =  8 and P = 1.2). The 
convection speed Uc will be assumed to be constant with respect to frequency and is given 
by Uc =  OJUoo (with the free stream velocity). For a flow in the x-direction, the 
wavenumber-frequency spectrum of the Corcos model is
S „ ( k , , k , M  =  S » , ----------   — 7 r. (4.4)
1 + “2(1_ fc) 1+/?2(è)'
Compared to a DAF, the wavenumber spectrum of a TBL is not purely limited to the 
acoustic circle |k| <  fc0 and its shape reveals a peak at the convective wavenumber kc =  
u /U c in the flow direction (the spectrum in the ky direction is symmetric around ky =  0). A 
subsonic TBL includes subwavelength components (mainly corresponding to the convective 
wavelength, which is significantly smaller than the acoustic wavelength) and evanescent 
or non-acoustic wavenumbers (higher than the acoustic wavenumber). Illustrations in the 
spatial and the wavenumber domains can be found in Berry [17] and Robin [127].
4.4 Calculation of the reproduction sources complex 
amplitudes
4.4.1 Least Squares approach
The Least Squares (LS) method has been widely used for the reconstruction of acous­
tic sources strengths using a set of acoustic pressure measurements on an array of sen­
sors, [112] or for the calculation of reproduction source strengths (or source acceleration, 
the derivative of the source strength) for the reproduction of an acoustic plane wave. [77]
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In the case of the reproduction of random pressure fields, LS method has been used by 
Bravo [30] and Aucejo [13], to derive an optimum matrix of control filters or to calculate 
the vector of monopoles amplitudes, respectively. The complex vector of the target sound 
pressure field p  at N  points of the panel is written p  =  [pi. . .  Pn]t , and the complex vector 
of the volumic accelerations q  to be applied to M  reproduction sources is q  =  [<ji. . .  <Jm ]t - 
The matrix G  is the matrix of the theoretical Green’s functions in hemi-infinite space 
between each of the N  reproduction points on the reproduction surface and the M  repro­
duction sources (dimension N  x M). The relation between the vectors p  and q  can be 
written [77]
p  =  p0Gq. (4.5)
The optimal vector of source accelerations for the reproduction of the sound pressure field 
p, which is the solution of the LS problem, is
q(w) =  — G +(w)p(w), (4.6)
Po
where + denotes the pseudoinverse of a matrix.
The extension of the least squares approach to random pressure fields implies the use 
of the target pressure CSD function Spp(u;) and the source volumic accelerations CSD 
function S,,(w) that are given by Spp(uj) =  £[pjvp$] and S ^ (u )  =  E[qMq^],  with E[ ]
the mathematical expectation. A substitution in Eq. (4.5) leads to the relation (with H
denoting the conjugate transpose)
S jf  (w) =  - U +(W)SP» G + "  (4.7)
Po
The accuracy of the source strength calculation is highly dependent on the conditioning 
of the matrix G  to be inverted. [112] The highest condition numbers of the matrix
G for the two studied configurations (see Tab.4.2) are cond( G 25âOUrceâ) =6.3 x 104 and
cond(G nOsources)~  1 • 1 x 105, respectively. This indicates a poor conditioning of the matrix, 
with values that are nevertheless small compared to other works. [13,112] A regularization 
of this inverse problem can be made using the Singular Value Decomposition (SVD) of 
the matrix G given by [71, 112]
G  =  U E V h , (4.8)
where U  and V  are unitary matrices (U HU = V //V = I), and £  is a diagonal matrix 
which contains the singular values <7, (ordered in decreasing order). The solution given
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by Eq. (4.7) can be written in terms of the SVD of the matrix G
S«  M  =  3 { V S +U " }M S tt(»0{UE+J,V }(«). (4.9)
Po
Even though the matrix G  is not rank deficient, the chosen direct regularization method 
is the truncated SVD (singular values discarding method) because of its simplicity. [71] 
The singular values a* are set to zero below a threshold value, calculated at each frequency 
and defined as a percentage %reg of the maximum (or first) singular value (i.e. <7i=0 for
^  &max  ^  % reg)-
4.4.2 Wave Field Synthesis approach
The Wave Field Synthesis (WFS), a sound field reproduction technique based on Huygens’ 
principle, has been developped in the 1990s by Berkhout. [16] The WFS formulation has 
been recently extended to the reproduction of spatially correlated sound fields, described 
by a CSD function. [17] Writing q =  —juiq =  —j u ( S 2 /M )v ,  the CSD matrix of source 
volumic accelerations is (see Berry [17] for details)
S7 fs(“) = ^ ( § ) 2(§ ) 2A"S"’(W)A- <4-10)
where Sw  is the CSD matrix of the target sound pressure field (dimension N  x N),
(M  x M )  is the CSD matrix of the reproduction source volumic accelerations, A ( N x  M)  is 
a propagation matrix, and S\ and S 2 are the reproduction and source surfaces, respectively. 
The symbols Si and S 2 equally denote the considered plane and its area.
Numerical simulations have shown that even if this method cannot reconstruct the small 
wavelengths corresponding to a subsonic TBL wall pressure excitation (the convective part 
of this excitation), it was well adapted to the reproduction of the acoustic part of any target 
pressure CSD. [17] Berry et al have also shown that the larger the size of the reproduction 
plane Si, the lower the reproduction error. For this reason, a virtual reproduction surface 
of uwfs times the (x, y ) dimensions of the panel is used for the calculation of the sources 
CSD with this approach (with n WFs = 5 for the 25 sources array and tiwfs =  3 for the 
110 sources array).
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4.4.3 Holographic approach
The fundamental relations of Planar Nearfield Acoustical Holography (P-NAH) [157] are 
used to propagate a target pressure distribution from the reproduction plane Si to the 
source plane S 2 , and to derive the complex amplitudes to be imposed to acoustic sources 
distributed on S 2 . For given discrete separations and between any arbitrary two 
points in the source plane (defined by the spatial sampling in the source plane), the CSD 
matrix of source volumic accelerations is given by the relation (see Robin [127] for details)
S Ü - » - « ■ ( § ) *  E E t e *  (km,kn-,u) H ----—  ^ I e - ^ m n  A p l a n i  | 2 )  g j f c m ^ g j f c n g i /  .
m  n  \  P o  /
(4.11)
with Apianea the distance between the source and reproduction planes, Spp(km,k n;u;) the 
target wall pressure distribution, km and kn the discrete wavenumbers in the x  and y 
directions, respectively and kZmn the discrete values of wavenumber in the z  direction. 
Similarly to the WFS approach, the acoustic component of a target wall pressure dis­
tribution can be well reproduced with the P-NAH approach, which leads to adequate 
reproduction of DAF and supersonic TBL. This wavenumber-based formulation seems 
also suitable for the reproduction of the convective components of a subsonic TBL, as was 
shown from simulations using a nearfield and dense array of reproduction sources. [127] 
In Robin et al. [127], the use of a backpropagation scheme was suggested to improve the 
reproduction of sub-wavelength components which involves the inversion of the propaga­
tion direction, i.e. a sign change in the complex exponential of Eq. (4.11). In order to 
avoid an uncontrolled amplification of the evanescent components, a  careful wavenumber 
filtering operation is needed. Note that this operation is similar to the TSVD operation in 
the LS problem, because both consist in the limitation or elimination of contributions to 
the solution that lead to instabilities or non-physical solutions. [112]
The wavenumber window is a low pass wavenumber filter defined by a cut-off wavenumber 
kcut-o/f and a parameter a reg which determines the slope at kcut- 0f f .  It is directly inspired 
from those widely used in classical NAH problems [157] when dealing with a set a noisy 
pressure measurements on a plane to recontruct source amplitudes and distribution (on 
a parallel plane). Those two parameters are usually defined by trial and error, and while 
other methods can be used to regularize this problem it is accepted that it is one of the 
best with parameters properly selected. [156] The main difference in the present situation 
is that the cut-off wavenumber and the decay are known a priori, since they are defined 
by the convective wavenumber and the decreasing slope of the convective peak above the 
convective wavenumber (mainly defined by the chosen TBL model). The regularization is
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a priori fully defined by the target pressure field, and does not depend on the inversion 
of a matrix of transfer functions. Note also that the method relies on theoretical target 
CSDs, which means that we are only concerned with potential numerical noise.
The effect of a propagation operation with a TBL Cross-Spectral Density function is illus­
trated in Figs. 4.1(a-c), which respectively show the shape of the |e^fclmnAp,one*|2 operator 
(Fig. 4.1(a)), then superimposed on a Corcos [43] TBL model (Fig. 4.1(b)) and the final 
result of the filtering operation in Fig. 4.1(c). The convective, or non-acoustic components 
are exponentially attenuated, while the acoustic components are preserved. The implica­
tions of a filtered back-propagating operation are highlighted in Figs. 4.1(d-f). Fig. 4.1(d) 
shows the shape of the |e_jfcimnAp,one»|2 backpropagating operator, the regularization win­
dow and their product, respectively. This filtered backpropagator is then superimposed on 
a Corcos TBL model in Fig. 4.1(e) and the final result of the operation in Fig. 4.1(f). Note 
that the acoustic components are nearly preserved, but depending on the chosen slope 
a reg and cut-off wavenumber, the convective components can be left unaltered or even 
amplified, which can compensate for the propagation operation between the reproduction 
sources and the reproduction surface. As in Williams [157], the window is defined as
/ . x  f  1 ~  5 exp_(1_|k|/fec)'/are« if |k| <  kc, , .
R e g ^ ( k ; u , )  =  |  i e x p (1 _ |k |/ M / t l „ „  i f  | k | > ^  (412)
Eq. (4.11) can be rewritten using this last equation and under a backpropagation assump­
tion
X |Regvindowikm, kn;uj)\2) ejkmÇxejkn^  Ak? f ikn.
4.5 Description of the experiments and reconstruction 
approach
4.5.1 Tests in anechoic room using an acoustic monopole
Following Eq. (4.5), if the chosen source (LMS Mid High Frequency Volume Source) be­
haves as a monopole and the acoustic space test is hemi-infinite (see figure 4.2(a)), the
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Figure 4.1 (a) Shape of the propagating operator |ejfczmf>Ap|an' ’ |2 -  (b) Propa­
gating operator superimposed on a TBL wavenumber spectrum -  (c) Result 
of their product -  (d) Shape of the back-propagating operator | £»><«*»*» 12
(thin black line), of the regularization window (thick brown dotted line) and of 
of their product (thich solid blue line) -  (e) Filtered Back-propagating operator 
superimposed on a TBL wavenumber spectrum -  (f) Result of their product -  
Here, fccut-o// == K,  «reg^O.25, A pianes =  Aq6^ /4 and the considered frequency is 
750 Hz.
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pressure measured at one point on the panel surface should verify the relation
P( r, w) =  Po 2 ^ R ^ r>' u (4‘14)
where is the Green’s function in hemi-infinite space, R  — |r  — r '| and q(u) is the 
source volumic acceleration.
This measurement has been performed for several source-microphone separation distances 
(see an example of this measurement in figure 4.3(b)), and the corresponding results are 
shown in Figs. 4.4(a-b). The agreement between the theoretical Green’s function and the 
experimental measurement is clearly acceptable between 200 and 1000 Hz (other results 
at other separation distances show also good agreement), and this allows relying on a 
theoretical matrix of Green’s functions G(u)  for the calculation of reproduced pressures on 
the panel surface and the calculation of reproduction source amplitudes. The 1 /R  spherical 
wave spreading (6 dB reduction per distance doubling), and the constant directivity of the 
volume velocity source have also been verified.
The vibration behavior of the test panel has also been experimentally verified. A simply- 
supported aluminum panel is chosen for the experiments because its theoretical response 
can be exactly computed (the geometry and properties of the panel are given in Table 4.1). 
The aluminum panel is mounted on a rigid steel support to ensure mechanical decoupling. 
It is also baffled with a plywood panel (4 by 4 feet, 1 inch thick), which is only linked to 
the rigid steel support. Mechanical decoupling around the edges of the panel is ensured 
by a silicone seal. The natural frequencies f mn of the simply supported aluminum panel, 
considered thin, homogeneous and isotropic, are calculated using the relation [57]
Tableau 4.1 Properties of the simply supported aluminium panel 
Parameter (Symbol), Unit Value 
Length (a), m 0.48
Width (6), m 0.42
Thickness (h), mm 3.2
Mass density (p), kg/m 3 2700
Bending stiffness (£>), N/m 270.5 
Poisson’s ratio (u) 0.3
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Figure 4.2 Principle of the method -  (a) The panel to be tested is placed in 
a rigid baffle, a monopole is moved in a hemi-anechoic room and the panel 
response is measured using a scanning laser vibrometer -  (b) Illustration of the 
reproduction of a single plane wave component of wavevector k  in the (x, z) 
plane -  (c) Measurement mesh of N  points on the panel, and a M  elements 
synthetic antenna created by moving successively the monopole from position 1 
to position M.
Figure 4.3 Photos of the experiments -  (a) Front view : The baffled panel 
stands in front of the laser vibrometer, and is surrounded by anechoic panels -  
(b) Rear view : The monopole source is on its stand, the microphone used for 
the measurement of the experimental transfer function between the wall pressure 
and the monopole can be seen (5 inches of glass wool are added on the floor to 
improve anechoicity).
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Figure 4.4 Validation of experimental conditions -  Comparison between the 
theoretical Green’s function (thick gray line) and the measurement (thin black 
line) -  (a) Logarithm of the absolute value and (b) Phase -  (c) Theoretical 
versus measured eigenfrequencies -  The type of vibration mode is given by the 
legend, with corresponding (m, n) indices of the mode near left arrows.
with m s the mass per unit area of the panel, a,b the dimensions of the panel (see Table 4.1) 
and m, n  integers. Fig. 4.4(c) shows a good agreement between the measured and calculated 
eigenfrequencies, which is within 2 % error, except for mode (2,3) with a 4 % error.
4.5.2 Synthetic source array
To create the synthetic source array, the acoustic monopole is moved along the panel on 
a virtual parallel plane. For each position of the monopole, a white noise excitation is 
sent to the source, the volumic acceleration q is derived from an internal particle velocity 
sensor, and the transverse velocity of the panel is measured on a mesh of 13 x 11 points 
using a Polytec Scanning Laser Vibrometer. For each source position, 143 Hv/q FRFs are 
measured, from 170 Hz to 2000 Hz, with a frequency resolution of 1,25 Hz for the 25 sources 
synthetic array (and 2,5 Hz for the 110 sources array). The lower frequency limit of 170 
Hz is caused by low frequency limitations of the source, and implies that the (1,1) mode of 
the panel was never excited during our experiments ( f n  =  77.3 Hz). Two synthetic arrays 
are created, with different parameters that are detailed in Table 4.2.
The array, although virtual, has a finite size which implies possible truncation effects, 
and is composed of discrete virtual reproduction sources causing possible aliasing effects. 
Figure 4.2(b) illustrates the reproduction of a single acoustic plane wave in a 2D plane.
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Tableau 4.2 Summary of the experimental parameters, with the reference
frequency =  958 Hz, and the reference wavelength Xr0e^  =  0.36 m.
Parameter Symbol Value Unit
A rra y  1
Number of sources M 25
Source separation K ef/2 0.18 m
Plane separation ASe/ 0.36 m
Physical size L j x L } 0.72x0.72 m
Maximum incidence angle 0i 45 degrees
A rra y  2
Number of sources M 110
Source separation ASe//6 0.06 m
Plane separation ASe//4 0.1 m
Physical size L l x L * 0.6x0.54 m
Maximum incidence angle 02 73 degrees
The maximum incidence angle 6max of the plane wave that can be reproduced at the center 
of the reproduction plane is defined by the source to reproduction plane separation h and 
the half-width of the source plane
Omax =  tan_1(LI /2h). (4.16)
For a DAF excitation, the higher the incidence angle is, the lower the TL is. This is a 
well known result concerning the transmission of sound through partitions and the related 
effect of the highest angle of incidence of the considered DAF. [31, 57]
If the individual reproduction sources are (virtually) positioned along the x  axis with a 
source separation Ax, spatial aliasing occurs for plane wave components of incidence 0 at 
frequencies above a maximum frequency f max defined by [16]
fmax =  2A ^sin6 ’ (4,17)
which simplifies to / max =  C o /2 A x for angles up to 90°. The two virtual arrays studied
being both centered on the reproduction plane with nearly identical length and width, the
same angle of incidence in the x  and the y  directions will be considered and the same f max 
will thus apply for the reproduction of plane wave components.
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4.5.3 Reconstruction of the vibroacoustic behavior of the plate
The matrix of the N  x M  measured FRFs between the M  source positions and the N  
panel response points is noted H(co>). The vibration velocity at a point j  of the panel is 
obtained by summing all the FRFs Hji(u) obtained for the i successive source positions 
and multiplied by the corresponding source accelerations <?*, such that
vi(u) = 5 Z  % ( " ) * ( " )  • (4.18)
i
The vibration velocity CSD of the panel can be written
STO(w) =  E [ v n v %], (4.19)
and combining with Eq. (4.18) leads to
SJTV) =  H(w)S#,(w)HH(w). (4.20)
This expression can be used to calculate the vibration velocity CSD of the panel, with the 
CSD of the source volumic accelerations calculated with either Eqs. (4.7), (4.9), (4.10), 
(4.11) or (4.13). The mean quadratic velocity of the panel is then calculated using the 
relation
(4.21)
where Tr  indicates the trace of a matrix. Finally, the radiated acoustic power is defined 
by [57, 97j
n r^ ( w ) = T r ( s r e'(w)Rr^(a;)), (4.22)
where is the element radiation matrix [57] of dimension [N  x  V].
4.5.4 Vibroacoustic indicators
To take into account the different incident pressure fields, the Transmission Loss (TL) can 
be used and defined as
T L = 101og10^ ,  (4.23)
A Arad
where ninc is the incident power, and in the case of a DAF is [57]
n £ L " M  -  < } \ MP^ a b ' (4 2 4 )
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where < pRMS > is the mean quadratic pressure of the DAF at large distance from the 
panel.
The NovaFEM software uses this definition of the incident power for a DAF. In the case 
of a TBL, for which no far field pressure is defined but only a power spectral density on 
the plate surface, the incident power is calculated using the relation
( 4 .2 5 )
where < pRMS >  is now the quadratic mean of the TBL pressure fluctuations reproduced 
on the surface of the panel, and the factor 8 accounts for the doubling of pressure on 
the surface (blocked pressure hypothesis). The power spectral density matrix S ~ nei(w) of 
surface pressure on the panel is calculated using the matrix of Green functions and the 
reproduction source accelerations
s r ” H  =  ^ G M S * ,M G h H ,  (4.26)
and <  j?RUS >  M  =  ± T r ( s g “ '(W)) (for convenience, the reproduced pressure is cal­
culated at the panel positions where the transverse vibration is measured). Since only 
wall pressure fluctuations are considered, the incident power for a DAF or a TBL will be 
calculated using Eq. (4.25). In the case of the TBL, two different free stream velocities are 
studied (U00 = 300m/s for a subsonic TBL, and =  600m/s for a supersonic TBL).
An important phenomenon that should be taken into account is the convective coincidence 
phenomenon, which occurs when the convection velocity Uc equals the plate bending wave 
speed Cf. The characteristic frequency corresponding to this equality is called the aerody­
namic coincidence frequency, or the convective coincidence frequency / //co n v  c  >
T/2 I TYl
fC O T lV  ___  v  C I  " “S  /  j  n i y \
Ic ~  2 n \  D ’ { ’
For a free stream velocity of 300 m /s (600 m /s), the aerodynamic coincidence frequency 
for the panel considered is 1428 Hz (5712 Hz respectively). Note that the acoustic coin­
cidence frequency, denoted / “C01\  can be obtained using Eq. (4.27) and replacing the
convection velocity Uc by the speed of sound cq, leading to a value of 3854 Hz. It is well
known [20, 73,117] that for a high subsonic TBL excitation and below the convective coin­
cidence frequency, resonant structural modes are strongly excited by the convective peak 
because spatial coincidence occurs between the convective lengths of the TBL excitation 
and the modal wavelengths,and non-resonant transmission can be neglected. Comparati-
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vely, a DAF excitation will excites both non-resonant and resonant structural modes under 
the acoustic coincidence frequency. [20, 117]
To complement frequency domain indicators that indiscriminately combine acoustic and 
convective excitations effects, wavenumber analysis can be achieved to separate both ex­
citations and their respective implications in this aero-vibro-acoustics problem. The avai­
lability of measured spatial vibratory information on the panel and calculated spatial 
information for the incident pressure field allows calculating the two-dimensional Fourier 
transform upon the spatial separations £* and for example for the vibration velocity 
CSD of the panel
/+oo r+oooo j  “00
e - i ^ e - ^ d ^ d Ç y .  (4.28)
The vibratory behavior of the panel can be studied using the magnitude of this function, 
often called the wavenumber sensitivity function, which yields physical insight into the 
structural acoustic response. [20, 135] The filtering or coupling between the reproduced 
wall pressure spectrum S ^ nel(kx,ky-,oj) and the structural response S ^ nel(kx, kv\uj) at 
resonance can also be studied and is sometimes called the modal joint acceptance. [117]
4.6 Results
4.6.1 Reproduction of a DAF
• 25 sources array
Figure 4.5(a) shows the TL results for the three reproduction approaches. For the LS 
approach, Eq. (4.9) is used for the calculation of the source CSD, with a regularization 
parameter %reg set to 10% for all frequencies. This parameter has been chosen mainly 
by trial and error; the discontinuities observed in the LS solution in figure 4.5(a) are 
directly related to the truncation of the singular values. It should be pointed that if no 
regularization is used, the LS solution provides a perfect reconstruction of the target 
pressure field but with source amplitudes that are much larger than those obtained for 
the two other approaches. As an example, at 750 Hz, the unregularized LS approach 
gives a maximum value of 5 m6s~4 for the calculated source autospectrum while the 
WFS and Holographic approaches provide values between 2 x  10-2 and 3x 10~2 m6s-4. 
This excessively large source inputs coupled with the measured FRFs H{u)  lead to an
4.6. RESULTS 95
overestimated radiated power and a perfectly reproduced incident power (compared to 
the target value), and consequently to a TL that is highly underestimated. Compared to 
the unregularized LS solution, the WFS and Holographic approaches provide a physical 
solution in terms of source amplitude to the reproduction problem. Even if the incident 
powers are slightly different for the two approaches (and are consistent with the results 
presented in Berry et al. [17] and Robin et ai, [127]) this difference of incident powers is 
translated into a similar difference of corresponding radiated powers and leads to almost 
identical TL over the frequency range considered. From fig. 4.5(a) and compared with the 
NovaFEM calculation, the values of reproduced TL are slightly overestimated, but the 
NovaFEM calculation assumes that the DAF contains all the incidence angles up to 90 
degrees. In the case of the 25 sources array, the maximum angle of incidence that can be 
reproduced is 6ma*=45° (see Eq. 4.16). It is thus normal that the reproduced TL values 
are above those obtained for an ideal DAF. The regularized Least Squares approach is in 
good agreement with the target TL and the other two approaches.
110 sources array
The influence of using a denser and closer virtual array on the reproduction of a DAF 
excitation and on the corresponding TL estimation is now studied. Fig. 4.5(b) shows the 
corresponding TL results using the three approaches, which are still compared to a TL 
calculated under the assumption of a perfect DAF excitation. Note that no regularization 
of the LS problem is used here. As stated by Nelson, [112] with closer source and repro­
duction planes and with (x, y ) source positions that have a similar distribution compared 
to the calculation positions on the panel, the conditioning of the problem is improved. 
Aucejo [13] also noticed that a large source to reproduction plane separation leads to 
poor reconstructions and conditioning problems.
The three methods now give lower (and close) TL values over the frequency range com­
pared to the 25 sources case. The WFS and Holography approaches give comparable TL 
values, while the LS approach leads to the highest TL estimation. Whatever the chosen 
approach, Figs. 4.6(a-d) show that the target CSD correlation scales are well reproduced, 
with maximum reproduced magnitudes that are between a quarter (0.25 P a2 for WFS) 
and the targeted magnitude (1 Pa2 for LS). The comparison of the results presented in 
Figs. 4.5(a-b) confirms that when plane waves with higher incidence angles can be repro­
duced (0mai= 73° for the 110 sources array), the reproduced TL values decrease (between 
2 and 6 dB depending on the considered method and frequency). Finally and regarding 
the aliasing effects, the TL results up to 2 kHz are shown in Figs. 4.5(c) as an example 
for the WFS approach. For the 25 sources array and 6max=45°, Eq. (4.17) indicates a
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Figure 4.5 (Color online) (a) TL results using array 1 (25 sources) and the three 
reproduction approaches (thin lines), and the NovaFEM calculation (thick gray 
line) -  LS results are obtained using a regularization percentage set to 10% -  (b) 
TL results using array 2 (110 sources) and the three reproduction approaches 
(thin lines), and the NovaFEM calculation (thick gray line) -  LS results are not 
regularized -  (c) TL results up to 2 kHz using the WFS approach for the 25 
sources and 110 sources array, and the NovaFEM calculation -  Note : For all 
cases, the target pressure field (NovaFEM calculation) is a perfect DAF (angles 
of incidence up to 90 deg)
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Figure 4.6 (a) Real part of target CSD 9?(Spp) -  (b) Real part of reproduced 
pressure 3î(5^) for the LS approach -  (c) Real part of reproduced pressure 
U(Spp) for the WFS approach -  (d) Real part of reproduced pressure R(Spp) for 
the Holographic approach -  All the CSDs are calculated between the center of 
the reproduction plane and a variable point, and at 750 Hz.
spatial aliasing frequency of 1355 Hz. For the 110 sources array, this frequency becomes 
5800 Hz. The TL results of Fig. 4.5(c) do not significantly vary above 1355 Hz. Even if 
aliasing occurs on reproduced CSDs, the TL estimation seems to filter out this adverse 
reproduction effect.
4.6.2 Reproduction of a TBL 
Supersonic TBL and 25 sources array
In this section, the reproduction of a supersonic TBL (f/oo=600 m /s) is investigated with 
the 25 sources array. When the TBL is supersonic, the major part of its energy (the 
convective peak) is contained in the acoustic domain and the main correlation scales of 
the TBL in the flow direction are larger that the acoustic wavelength. It was shown that 
the WFS [17] and Holographic [127] approaches are able to reproduce these spatial scales 
with a source separation of half an acoustic wavelength, and a plane separation of an 
acoustic wavelength. The 25 sources array (see Tab.4.2) should be thus adapted to this 
application, but not for a subsonic TBL reproduction.
Similarly to the previous section, figure 4.7(a) shows the results obtained for the three 
reproduction methods and for a supersonic TBL in terms of corresponding TL. No filtered 
backpropagation is applied for the holographic approach. As for the DAF case, the LS
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solution is regularized using a regularization parameter set to 10%. If no regularization is 
used, the target is nearly perfectly reproduced on the panel, but with source ampli­
tudes that lead to an overestimated radiated power and dramatically underestimated TL 
values.
For the three approaches, the reproduced TL values slightly underestimate the NovaFEM 
result, and are close to a TL calculated under a DAF excitation especially for the WFS 
and Holographic approaches. This is attributed to the fact that only the acoustic part 
of the target TBL pressure field is effectively reproduced, as was previously observed in 
simulations. [17, 127] The large source to reproduction plane separation with a source 
separation that is based on an ’acoustic reproduction’ criterion (two sources per acoustic 
wavelength at a reference frequency of 958Hz) thus leads to the reproduction of acoustic 
wavenumbers only. Note that at each calculation frequency and for the TBL case, Nova­
FEM calculation uses several realizations with the final TL result at this frequency being 
the mean obtained value, which explains its irregular and noisy behavior.
Subsonic TBL and 110 sources array
The reproduction of a subsonic TBL (t/oo=300 m/s) with the 110 sources array is finally 
investigated. As stated in the introduction, the reproduction of a subsonic TBL implies 
a number of reproduction sources that is not referred to the acoustic wavelength, but to 
the smallest wavelength or correlation length to be reproduced that should be at least 
equal to the convective wavelength. Bravo and Maury [30] and Aucejo [13] et al. conclu­
ded that three to four reproduction monopoles per smallest correlation length or smallest 
wavelength were needed, respectively. Robin et ai  [127] share a similar conclusion, with 
acceptable reproduction results using 4,2 monopoles per convective wavelength. For a sub­
sonic TBL and [/«, =300 m/s, the convective wavelength at the reference frequency of 958 
Hz is Ac =  22 cm, which implies a source separation of 5,5 cm if we consider four mono­
poles per convective wavelength. All these authors also agree on the fact that the source 
to reproduction plane separation should be at least equal to the source separation. For 
these reasons, the 110 sources array should be adapted to the reproduction of a subsonic 
TBL.
As in the previous case, the regularization of the LS problem is needed to avoid the pos­
sible overestimation of the radiated power, and also because the target pressure CSD now 
mainly includes large wavenumber components (or evanescent components) that can be 
exponentially amplified (the regularization filters out the smallest singular values that 
usually correspond to the smallest spatial variations, that is the convective wavelengths). 
The LS approach is regularized using a regulization parameter set to 10%. For the Holo-
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Figure 4.7 (a) TL results using the three reproduction approaches, and the 
NovaFEM calculation -  The target pressure field is a supersonic TBL (t/oo =
600 m /s) and the synthetic array has 25 sources -  LS results are regularized using 
%reg =  10% -  (b) TL results using the three reproduction approaches, and the 
NovaFEM calculation -  The target pressure field is a subsonic TBL ( £/«, =  300 
m/s) and the synthetic array has 110 sources -  LS results are regularized using 
%reg =  10%.
graphy approach, the filtered backpropagation is used, with parameters a^fg° = 0.25 and 
kcut-off =  kc (see Fig 4.1 and Eq. (4.13)).
The corresponding results in terms of TL estimation are given in Figs. 4.7(b) for the 
three approaches, respectively. The target CSD Spp and reproduced CSDs Spp are shown 
in Figs. 4.8(a-d). From Fig. 4.8(d), it is clear that the filtered backpropagation operation 
for the holographic approach behaves as expected. It provides a good reproduction of 
correlation scales in the streamwise direction, but a coarse reproduction in the spanwise 
direction. With a plane separation that is a quarter of the reference acoustic wavelength the 
maximum reproduced magnitude is 0.3 Pa2, which is higher compared to simulation results 
obtained when no backpropagation was used and with a much smaller plane separation in 
Robin. [127] Note that the WFS solution does not reproduce the correlation scales of the 
subsonic TBL as well as LS and holography.
The TL result is almost identical for the three approaches below 400 Hz (see Fig. 4.7(b)). 
Above this frequency, WFS and holographic approaches lead to comparable values, with 
smaller TL values for the LS approach. Compared to the NovaFEM simulation, all the 
experimental TL values are underestimated in most of the studied frequency range.
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Figure 4.8 (a) Real part of target CSD 3t(Spp) (subsonic TBL with Î7oo=300 
m/s) -  (b) Real part of reproduced pressure üR(S'pp) for the LS approach -  (c) 
Real part of reproduced pressure Sft(S’pp) for the WFS approach -  (d) Real part 
of reproduced pressure $l(Spp) for the Holographie approach -  The source array 
is composed of 110 sources -  AU the CSDs are calculated between the center of 
the reproduction plane and a variable point, and at 750 Hz.
4.6.3 Comparison between DAF and TBL results for the 110 sources 
array
Figure 4.9(a) compares the TL results for the WFS and Holographic approaches, and for 
a DAF and a subsonic TBL target pressure field. It highlights the fact that reproduced 
TL are clearly different for DAF and TBL targets, and especially between the TL gaps 
that correspond to structural resonances (see figure 4.4 (d)). Between 170 Hz and 700 Hz, 
the TL values are nearly systematically higher for the TBL case, with differences that 
are between +1,5 and +7 dB, depending on the method and the frequency. Above 700 
Hz, differences are not noticeable. This upper frequency limit is attributed to the source 
separation and the inherent impossibility of reproducing the smallest correlation length 
(the spanwise correlation length Ly, defined as Ly = PUc/u ,  becomes smaller than the 
source separation above 668 Hz).
Figure 4.9(b) illustrates the results obtained with the NovaFEM software, the WFS and 
Holographic approaches in terms of Transmission Loss difference between a TBL excitation 
and a DAF excitation. Except at structural resonance frequencies and below a frequency of 
roughly 700 Hz, the TL difference is nearly systematically positive, which indicates a higher 
TL value for the TBL excitation, and thus the TBL is mainly transmitted at structural
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resonances and does not effectively excite non-resonant modes. Note that the same trends 
are observed for the WFS and Holographic approaches, even if the holographic approach 
clearly outperforms WFS in terms of the reproduction of the targeted spatial scales (see 
Figs. 4.8(c) and (d)). This is in agreement with the observation of Bravo and Maury [30] 
who noticed that a coarse reproduction of wall pressure fluctuations linked to the TBL 
was actually sufficient for reproducing the vibroacoustic response of a TBL-excited panel.
The squared magnitude of the 2D Fourier transform of the reconstructed panel velocity 
CSD S ^ nel is calculated using Eq. (4.28), for a DAF excitation and at a frequency of 
347,5 Hz, corresponding to the (3,1) vibration mode. Fig. 4.10(a) show the results in the 
(kx , ky) plane, with the superimposed circles of radius k0 and kf,  the acoustic and flexural 
wavenumbers respectively. The obtained pattern is typical of a simply supported and iso­
tropic panel. [57] Fig. 4.10(b) shows the same result in the (kx, 0) plane. The spectrum 
peaks in the +kx and —kx direction at 16,9 and —16,6 rad/m  respectively (black squares), 
which is less than the theoretical wavenumber km = mix/a (=  19,6 rad/m  for m  =  3 and 
a = 0,48 m, and indicated with black circles). Shepherd and Hambric [135] explained that 
the modal wavenumber is related to the zeros in the wavenumber spectrum, and not to 
the peaks. Following their work, the modal wavenumber is determined by adding 2n/a  to 
the wavenumber at the first zero preceeding the peak, which gives 19,1 and —18,9 rad/m  
in the +kx and —kx direction, respectively (indicated by the red circles).
A possibility for analyzing the vibratory behavior of the plate under different pressure fields 
is to normalize the radiated power by the incident pressure field, both calculated in the wa-
i^ponei/  ^  ^ *w)P
venumber domain. In Figs. 4.11(a-d) are shown plots of the ratio 10 log10(—— .— r ^) , 
which, to a multiplicative constant, is proportional to the ratio of the incident acoustic 
power to the radiated acoustic power, and thought to be a simple basis for the comparison 
of the wavenumber filtering effect of the panel. Figs. 4.11(a,b) show the obtained ratios for 
the (3,1) resonant mode and for the DAF and TBL excitations, respectively. The maps 
in the wavenumber domain are nearly identical. In the off-resonance case ( /  =  505Hz), 
a very different situation occurs as illustrated in Figs. 4.11(c,d), respectively. For both 
excitations, the ratios are significantly higher compared to those obtained on resonance of 
the (3,1) mode, which translates into a higher transmission loss. Moreover, the ratio for 
a DAF is nearly the same for all the acoustic wavenumbers, but the one obtained for the 
TBL has a minimum in the convective peak direction and is globally higher than for the 
DAF in the opposite wavenumber direction. This results in a larger global transmission 
efficiency for the DAF case, and explains the smaller TL values for this case.
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Figure 4.9 (a) : Comparison of the TL estimates with the WFS approach for 
the DAF case (thin dotted red line) and the subsonic TBL case (thick solid red 
line), and with the Holographic approach for the DAF case (thin dashed black 
line) and the subsonic TBL case (solid black line) -  (b) TL differences between 
TBL excitation and DAF excitation for the NovaFEM simulation (thick gray 
line), the WFS approach (thin dotted red line) and the holographic approach 
(thin dash-dotted black line).
4.7 Conclusion
A method has been presented for the experimental vibroacoustic testing of panels un­
der DAF or TBL excitation, either subsonic or supersonic. The experimental results have 
confirmed the potential of two recent approaches for the reproduction of random pressure 
fields, based on WFS and P-NAH. The LS solution to this problem also provides good 
results, but requires a regularization procedure that can be time-consuming and for which 
the proper choice of the regularization parameter can be difficult without an a priori 
knowledge of the possible reproduction source amplitudes or possible radiated power from 
the excited panel. The WFS and Holographic approaches allow directly calculating the 
reproduction source amplitudes for given reproduction plane and reproduction source geo­
metries and target pressure fields, and lead to physical solutions of this problem.
In the specific case of a DAF reproduction, it was shown that the method lead to a very 
good estimation of the TL of the tested panel. It can also reproduce the effect of grazing 
incidences on the vibroacoustic indicators. It thus provides an alternative to coupled rooms 
for the measurement of TL under accurate and repeatable DAF.
Regarding TBL reproduction, the results obtained in the case of a plane separation of an
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Figure 4.10 Squared magnitude of the 2D Fourier transform of reconstructed 
panel velocity, under a DAF excitation with the 110 sources array, and excited 
at resonance of the (3,1) mode (/(3>i) =  347,5 Hz) (a) Plot in the (kx , ky) plane 
-  The white circle indicates the acoustic circle of radius ko -  The pink circle 
indicates the circle of radius kf,  the flexural wavenumber of the plate (b) Plot in 
the kx direction (ky=0) -  The square indicates the peak measured wavenumber, 
the black circle indicates the theoretical structural wavenumber k3 (= Stt/ cl) 
and the red circle indicates the modal wavenumber determined as described in 
Shepherd and Hambric. [135]
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Figure 4.11 Ratio of the incident acoustic power to the radiated acoustic power 
-  The black circle indicates tthe acoustic circle in the wavenumber domain -  (a) 
Wavenumber filtering of the panel for a DAF excitation on resonance of the (3,1) 
mode -  (b) Wavenumber filtering of the panel for a TBL excitation on resonance 
of the (3,1) mode -  (c) Wavenumber filtering of the panel for a DAF excitation 
af 505 Hz -  (d) Wavenumber filtering of the panel for a TBL excitation af 505 
Hz.
acoustic wavelength and a source separation of half an acoustic wavelength, confirm results 
of previous simulations [17, 127] : with such an array, only the acoustic part on the target 
pressure field is reproduced leading to similar reproduced TL for the DAF and the TBL 
excitations, because it involves the response of the plate to similar acoustic excitations. A 
plane separation smaller than half an acoustic wavelength and a source separation referred 
to the smallest wavelength to be reproduced (i.e. the convective wavelength), allows better 
reproduction of the target subsonic TBL pressure field. It has also been shown that the 
exact reproduction of the TBL wall pressure fluctuations is not of paramount importance 
for the reproduction of the TBL-induced panel response, which has been identified by other 
researchers. The comparison of the TL values obtained under a subsonic TBL excitation 
and a DAF excitation with the 110 sources array agrees well with the trends observed 
in simulations. Except at the structural resonances and on a frequency range from 170 
Hz to 700 Hz, the results indicate higher TL values under a TBL excitation than those 
obtained under a DAF excitation. Finally, an analysis in the wavenumber domain is briefly 
presented, and confirms the applicability of such analysis for studying the transmission 
problem.
CHAPITRE 5
Validation de la méthode sur panneau plan 
composite représentatif d’une structure aéro­
nautique
5.1 Introduction
Dans le chapitre précédent, un protocole expérimental permettant la mesure du TL d ’un 
panneau plan simplement supporté sous des excitations CAD et CLT synthétisées a été 
décrit, et validé à l’aide de comparaisons avec un modèle numérique de ce panneau per­
m ettant l’obtention de ce TL. Les objectifs de ce chapitre sont premièrement de valider ce 
protocole par rapport à la méthode de mesure de TL en chambres couplées, afin de dispo­
ser d’une comparaison entre moyens d ’essais. Le second objectif est de tester la méthode 
sur un panneau qui soit représentatif des panneaux aéronautiques couramment testés en 
chambres couplées, afin d ’une part de vérifier l’applicabilité concrète de la méthode, et 
d ’obtenir prioritairement des mesures de TL sous excitation CAD synthétisée pour ce 
panneau. Le traitement des mesures pour l’obtention d ’un TL sous excitation CLT est 
toujours en cours au moment de la rédaction de ce mémoire.
5.2 Descriptif des deux types de mesures réalisées
La première méthode pour la mesure de TL de panneaux est la mesure en chambres cou­
plées (chambre anéchoïque-chambre réverbérante), que l’on peut qualifier de traditionnelle, 
quand la seconde se base sur l’approche d ’antenne synthétique et de calcul de la matrice 
de densité interspectrale de vitesses de sources de reproduction à l’aide de la méthode 
décrite en chapitre 3 ou dans Berry [17]. La figure 5.1 illustre de manière schématique les 
deux types de mesure que l’on désire comparer.
Pour réaliser la mesure en chambres couplées :
- Un champ acoustique diffus est tout d ’abord généré dans la salle réverbérante à 
l’aide de trois sources basses et moyennes fréquences positionnées dans trois coins 
du local, ainsi que quatre pavillons au centre du plafond générant la partie du spectre
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Figure 5.1 Représentation schématique du comparatif réalisé -  (a) Montage 
expérimental typique pour la mesure de pertes par transmission -  (b) Montage 
réalisé pour réaliser la mesure de TL sous une antenne synthétique (sur le même 
panneau et dans les mêmes conditions de montage).
hautes fréquences. Des diffuseurs positionnés dans le local permettent d ’améliorer 
sensiblement la qualité du champ acoustique diffus produit (voir figure 5.2(b)).
- Une moyenne spatiale du niveau de pression acoustique dans le local est obtenue 
par rotation d ’un microphone positionné à l’extrémité d ’un bras rotatif (environ 
une rotation complète durant la mesure). Cette mesure permet l’obtention de la 
pression quadratique moyenne dans le local < p2RMS > et donc de déduire la puissance 
incidente n inc sur le panneau testé de surface S (=< pRMS > S/(Ap0Co)).
- La puissance acoustique rayonnée par le panneau de surface S est ici estimée par in- 
tensimétrie acoustique (n rad =  S I rad) où Irad est l’intensité acoustique active rayon- 
née et S  la surface du panneau. Cette dernière est mesurée à l’aide d ’une sonde 
intensimétrique B ikK  composée de deux microphones demi-pouce avec un espace­
ment de 12 mm (voir figure 5.2(a)). La zone du panneau est scannée manuellement 
de sorte à obtenir un moyennage temporel et spatial, et en évitant la mesure aux 
bordures du panneau afin de ne pas mesurer de possibles fuites acoustiques (mesure 
réalisée à une distance de 20 cm de la surface du panneau). L’indicateur Spi permet 
de vérifier la qualité de la mesure réalisée. Enfin, une mesure de répétabilité est 
également réalisée.
- La perte par transmission du panneau est obtenue à l’aide de la relation T L  =
101o« i ° ( f c ) -
Concernant la mesure par approche d’antenne synthétique, on rappelle ci-dessous les prin­
cipaux éléments, déjà décrits dans le chapitre précédent. La réalisation de la mesure sous 
champ synthétique passe ici par les étapes suivantes :
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- U n e  salle semi-anéchoïque est réalisée dans la salle réverbérante à l’aide de dièdres et 
de laine de roche (sol et plafond). Ceci a pour objectif premier des réaliser des condi­
tions expérimentales qui permettent de calculer les vitesses des sources composant 
l’antenne en se basant sur des fonctions de Green théoriques en espace semi-infini 
(fonctions de Green regroupées dans une matrice notée G  (a;), et de dimensions 
[N x M\).  Le fait que ces conditions soient réalisées dans la salle réverbérante (ce 
qui n’est pas le plus aisé) a pour objectif de réaliser des mesures en insonifiant le 
panneau du même côté (en évitant les possibles effets de niches, car le panneau est 
monté de manière quasi affleurante du côté de la salle réverbérante, ce qui n’est pas 
le cas dans la salle anéchoïque (voir photo 5.2(a) par exemple). Un démontage entre 
les deux séries de mesures est également ainsi évité.
- La source monopolaire est déplacée en M  positions à l’aide d ’un robot de transla­
tion (x,y),  et pour chaque position de source, la réponse vibratoire du panneau est 
mesurée en N  points (pour une mesure réalisée suivant un vecteur de fréquences 
/ ) .  La source est alimentée par un bruit blanc sur la gamme [170-2000 Hz], et son 
accélération volumique (en m3/ s 2) est mesurée à l’aide d ’un capteur interne. Une 
fois cette première étape terminée, une matrice 3D nommée H(w) de dimensions 
[M x N  x  /]  est obtenue, qui relie et normalise la vitesse vibratoire des N  points du 
panneau à chacun des M  points d ’excitations (en m / s / m 3/ s 2).
- Les méthodes basées sur la WFS [17] ou l’holographie acoustique [127] peuvent être 
utilisées pour calculer la matrice de densité interspectrale d ’accélération volumique 
S^(cü) à imposer à un réseau de sources placé face au panneau à tesster, de sorte d ’un 
champ aléatoire cible (CAD ou CLT) soit reproduit sur la surface du panneau. Cette 
matrice d ’accélération volumiques de sources calculée peut être couplée à celle obte­
nue lors de l’étape de mesure afin de simuler la réponse vibroacoustique du panneau 
sous un champ synthétisé. Dans ce chapitre, seule la méthode décrite au chapitre 3, 
l’holographie acoustique sera utilisée. Les équations utilisées pour le calcul de la m ar  
trice S ^(c j) correspondront à l’équation 4.11 pour un calcul sans rétropropagation 
(cas du CAD), ou à l’équation 4.13 pour un calcul sans rétropropagation.
- Les indicateurs vibroacoustiques sous champ synthétisé sont obtenus à l’aide des 
matrices mesurées ou calculées lors des deux étapes précédentes. Ainsi, la matrice 
de densité interspectrale de vitesse vibratoire du panneau est obtenue à l’aide de la 
relation :
S j r »  =  H (w)S ^ ( w)H h (w), (5.1)
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qui permet l’obtention de la puissance rayonnée suivant l’équation
n™,(w) =  Tr  ( s s r V j I W w ) ) , (5.2)
où Rrod est la matrice des résistances de rayonnement [57] de dimensions [N x AT], 
et T r  représente la trace d’une matrice. Concernant la puissance incidente sur le 
panneau (et dans les cas CAD et CLT), elle est ici calculée suivant la relation ninc =< 
P r m s  >  S/(&PoCq),  car la pression quadratique moyenne reproduite sur la surface 
du panneau est maintenant utilisée (hypothèse de pression bloquée), et le facteur 8 
prend en compte ce doublement de pression sur la surface. Cette pression quadratique 
moyenne est calculée à l’aide de la relation suivante
< P%MS > (<*>) =  = i r r ^ G M S ^ J G » ) ,  (5.3)
où S ~ nei(w) représente la matrice de densité interspectrale de pression reproduite 
sur la surface du panneau.
- Comme dans le cas précédent, la perte par transmission du panneau est obtenue à 
l’aide de la relation T L  =  101og10^ ^ ^ ^ .
5.3 Le panneau et son montage
Le panneau choisi est un panneau composite d’une surface de 1.5 m2 (1.5 x 1 m), com­
posé d ’un corps orthotrope de type nid d ’abeille encadré par deux feuilles protectrices 
de carbone, considérées quand-à-elles isotropes. La feuille de carbone la plus épaisse est 
positionnée du côté de la chambre réverbérante, et est donc la surface insonifiée (voir fi­
gure 5.3(b)). Les dimensions et caractéristiques physiques du panneau sont indiquées dans 
le tableau 5.1. On précise que dans le cas du nid d ’abeille, la direction 1 est définie selon 
la largeur du panneau, la direction 2 selon la longueur et la direction 3 selon l’épaisseur.
Le panneau est placé de la manière la plus affleurante possible du côté de la chambre 
réverbérante. Concernant son montage aux limites, un cadre en bois est tout d ’abord 
réalisé de sorte qu’un jour d ’environ 1 mm puisse être présent sur les quatre côtés du 
panneau, une fois le panneau centré sur ce cadre. Il est ensuite simplement maintenu 
dans cette position à l’aide de petites cales en bois, et un joint de silicone est appliqué 
sur l’ensemble du pourtour du panneau. Une fois le joint sec, on tend à l’obtention de 
conditions aux limites de type libre-libre (voir figure 5.3(a)). Du côté de la salle semi- 
anéchoïque, les parois de la niche sont recouverts d ’un matériau composé d ’une mousse
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Côté chambre anéchoïque Côté chambre réverbérante
Figure 5.2 Photos des deux montages expérimentaux -  (a) Vue du panneau du 
côté de la salle semi-anéchoïque avec la sonde intensimétrique -  (b) Vue du pan­
neau du côté de la salle réverbérante avec une source acoustique, le microphone 
sur son bras rotatif -  (c) Vue du panneau lors de la mesure au vibromètre laser 
-  (d) Robot positionné face au panneau du côté de la salle réverbérante, avec 
vue des dièdres positionnés afin de réaliser un local semi-anéchoïque.
Tableau 5.1 Dimensions et caractéristiques du panneau composite testé
Feuilles de carbone
Module d’Young E  [GPa] 46
Module de cisaillement G [GPa] 17.7
Coefficient de Poisson v  [-] 0.3
Masse volumique pc [kg/m3] 1581
Épaisseur feuille externe (interne) [mm] 2.2 (1.2)
Corps en nid d ’abeille
Module d ’Young E l ,  E2  [MPa] 1
Module d ’Young E3  [MPa] 176
Module de cisaillement G12 [MPa] 1
Module de cisaillement G 13 [MPa] 26.2
Module de cisaillement G23 [MPa] 55.9
Coefficient de Poisson 1^2 [-] 0.45
Coefficient de Poisson ui3, u2z [-] 0.01
Masse volumique pn [kg/m3] 64
Épaisseur [mm] 19
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de polyuréthane et d ’un matériau viscoélastique1, matériau également appliqué au niveau 
des bordures du panneau afin de limiter les possibles fuites acoustiques.
5.4 Résultats de mesure
5.4.1 Mesures en chambres couplées
La mesure en chambres couplées est tout d ’abord réalisée telle que décrite en paragraphe 
5.2. Le résultat obtenu en bandes fines et en tiers d’octave est donné en figure 5.4. La 
fréquence de coïncidence du panneau est évaluée visuellement, et est située approxima­
tivement à une fréquence de 1000 Hz. En-dessous (respectivement au-dessus) de cette 
fréquence, la pente est estimée à 5 dB par octave (3 dB par octave).
5.4.2 Résultat à l’aide d’une antenne de 35 sources
Afin de réaliser un premier comparatif, une antenne synthétique de 35 sources (maillage 
de 7 x 5 points, espacés de 25 cm) est tout d ’abord réalisée avec une mesure de la réponse 
vibratoire du panneau sur 221 points (maillage de 17 x 13 points, espacés de 8 cm) de 
réponse. La distance de séparation des plans de génération et de reconstruction est de 30 
cm. Ce premier test est destiné principalement à vérifier que l’on aboutit à une comparai­
son acceptable des TL mesurés avec les deux méthodes, sachant que l’antenne synthétique 
réalisée ici ne pourrait théoriquement reproduire qu’un CAD (suivant les conclusions don­
nées dans Berry [17] et Robin [125, 127], pour un espacement des sources et des plans 
supérieurs ou égaux à une demi-longueur d ’onde acoustique), et ce avec un angle d’inci­
dence limitée et un possible effet de repliement spectral important (étant donné le gran 
espacement des sources). Les limites attendues de cette antenne sont un angle d ’incidence 
maximal de 68° (voir équation 4.16), et une fréquence de repleiement théorique de 733 Hz 
(voir équation 4.17).
La figure 5.5 présente les résultats obtenus pour les chambres couplées, ainsi qu’avec 
l’approche d ’antenne synthétique. Les résultats sont présentés en bandes fines et en tiers 
d ’octave. Les valeurs mesurées en bandes de tiers d ’octave pour les deux mesures ainsi que 
les écarts correspondants sont reportés dans le tableau 5.2. Au vu des différents résultats, 
plusieurs points importants peuvent être soulignés :
- Par rapport à la courbe bande fine mesurée en chambres couplées, le résultat bande 
fine obtenu par antenne synthétique est beaucoup plus bruité, avec de nombreux
1 Baryfoam (g), IAC group
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Figure 5.3 (a) Vue rapprochée du panneau monté -  (b) Vue de côté du panneau 
avant montage.
-  -  FFT
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Figure 5.4 Résultat de mesure de TL avec chambres couplées -  Le résultat 
en bandes fines est indiqué en trait fin pointillé, le résultat en bandes de tiers 
d ’octave est donné quand à lui en trait gris épais avec marqueurs carrés aux 
fréquences centrales -  La fréquence de coïncidence acoustique est indiquée par 
une flèche verticale, est les pentes moyennes avant et après cette fréquence sont 
également indiquées.
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creux dans le résultat de TL. La mesure avec sonde intensimétrique est néanmoins 
réalisée pour une moyenne réalisée sur une durée d ’environ 60 secondes, quand la 
mesure vibrométrique réalise cette moyenne (pour chaque point) sur une durée d’en­
viron 3 secondes.
- Le résultat obtenu par antenne synthétique en tiers d’octave est toujours inférieur à 
celui obtenu par chambres couplées, avec un écart maximal atteignant 3.9 dB pour 
le tiers d ’octave 1600 Hz (voir le tableau 5.2 pour l’ensemble des valeurs et écarts en 
tiers d ’octave).
- Étant donné l’angle maximal d’incidence qui vaut ici environ 68° et au vu des résul­
tats présentés dans le chapitre précédent, on pourrait s’attendre à l’obtention d’une 
valeur de TL proche à celle mesurée dans le cas des chambres couplées pour lesquelles 
on supposera un angle maximal d ’incidence de 78°. Cette valeur presque systéma­
tiquement inférieure obtenue dans le cas de l’antenne synthétique est attribuée à la 
présence de ces creux importants et leur contribution dans le calcul en bandes de 
tiers d ’octave. Au-dessus du tiers d’octave 1200 Hz, les valeurs de TL estimées par 
la méthode d ’antenne synthétique s’éloignent assez nettement de celles mesurées par 
chambres couplées, et ce comportement est attribué à la très faible densité de sources 
combinée à une mesure bruitée.
- La figure 5.6 permet d’illustrer l’effet de la procédure de synthèse sur l’estimation 
du TL (figure à rapprocher de la figure 6.5 présentée au chapitre suivant). Si une 
seule des positions de source est utilisée pour synthétiser le TL du panneau (on 
montre ici le résultat pour une source positionnée au coin du réseau, incluant l’angle 
d’incidence le plus élevé, que l’on pourrait imaginer fournir une tendance acceptable 
sur l’estimation du TL), les valeurs obtenues sont généralement élevées par rapport 
à la mesure en chambres couplées et ne reflètent pas du tout la même tendance en 
fonction de la fréquence. Les écarts obtenus avec la mesure en chambres couplées 
(entre +3 et +7 dB pour les tiers d’octave 200 à 400 Hz) sont dans l’ensemble très 
supérieurs à ceux obtenus à l’aide de l’antenne synthétique de 35 sources.
Ainsi, même si l’antenne synthétique réalisée pour ce cas reste grossière, elle permet néan­
moins l’obtention d ’un TL qui semble indiquer un bon fonctionnement de l’approche pour 
ce panneau de grandes dimensions (tendance ’globale’ du TL respectée). De plus, le calcul 
des amplitudes sources reposant toujours sur un calcul théorique des fonctions de Green 
entre plan de sources et plan de reproduction, ce résultat indique également une réalisa­
tion convenable des conditions expérimentales nécessaires dans la chambre d ’émission. Dit
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Figure 5.5 Résultat de mesure de TL avec antenne synthétique de 35 sources 
comparés à la mesure en chambres couplées -  Le résultat en bandes fines pour 
la mesure en chambres couplées est indiqué en trait fin noir pointillé (trait bleu 
pour le résultat d ’antenne synthétique), le résultat en bandes de tiers d’octave 
pour la mesure en chambres couplées est indiqué en trait gris épais avec mar­
queurs carrés aux fréquences centrales (trait bleu et marqueurs ronds pour le 
résultat d ’antenne synthétique).
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Figure 5.6 Résultat de mesure de TL avec antenne synthétique de 35 sources 
comparés à la mesure en chambres couplées -  Le résultat en bandes de tiers 
d ’octave pour la mesure en chambres couplées est indiqué en trait gris épais avec 
marqueurs carrés aux fréquences centrales (trait bleu et marqueurs ronds pour 
le résultat d ’antenne synthétique) - Un résultat obtenu avec une seule source 
situ ée  au coin  supérieur gauche (en tra it e t m arqueurs triangu la ires rouges) 
sont superposés.
autrement, la salle réverbérante semble être convenablement modifiée en chambre semi- 
anéchoïque. Par manque de temps et au vu de ce premier résultat, aucune mesure de la 
fonction de transfert n ’est d ’ailleurs réalisée entre source et un microphone placé au niveau 
de la paroi insonifiée (afin de vérifier l’adéquation des conditions expérimentales avec ce 
calcul théoriques, comme illustré en figure 4.4).
5.4.3 Résultat à l’aide d’une antenne densifiée de 345 sources
Afin d ’améliorer la simulation du champ acoustique diffus et la possible simulation d’une 
TBL, une antenne synthétique densifiée de 345 sources est alors réalisée. Les sources vir-
Tableau 5.2 Résultats en bande de tiers d ’octave pour les deux méthodes com­
parées C.C. =  Chambres Couplées ; A.S. =  Antenne Synthétique 35 sources)
- Fréquences centrales Hz]
200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000
1 - C.C. [dB] 15.4 17.2 20.3 20.8 22.2 21.5 19 18.7 18.8 19.7 20.3
2 - A.S. [dB] 15.7 15.2 18.6 20.2 19.2 19.8 17.6 16.8 17 15.8 16.6
Delta (1-2) [dB] -0.3 2 1.7 0.6 3 1.7 1.4 0.9 1.8 3.9 3.6
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tuelles sont espacées de 7 cm, sur un maillage de 23 x 15‘points. La distance de séparation 
des plans de génération et de reconstruction est de 10 cm (l’angle maximal d ’incidence est 
alors de 83°). La réponse vibratoire du panneau est toujours mesurée sur 221 points de 
réponse (maillage de 17 x 13 points, espacés de 8 cm). Même si un plus grand nombre de 
points de réponse serait souhaitable, ce maillage est conservé car il permet tout simple­
ment une limitation du temps de test. En effet, une mesure de la réponse vibratoire du 
panneau sous un seul point d ’excitation et sur ce nombre de points de réponse est réalisé en 
5 minutes maximum. La base de données expérimentales utilisant 35 sources a été réalisée 
sur une durée d ’environ 3 heures. Celle constitué de 345 sources va donc demander environ 
30 heures. Le temps imparti à ces essais réalisés en fin de thèse représentant environ une 
semaine, ce compromis a été nécessaire.
Comme dans le paragraphe précédent, la figure 5.7 présente une comparaison des résultats 
en bandes fines pour les deux méthodes testées (5.7(a)), et également en bande de tiers 
d ’octave (5.7(b)). Dans le tableau 5.3 sont reportées les valeurs obtenues en bandes de 
tiers d ’octave pour les deux méthodes, et les écarts correspondants.
Par rapport à l’antenne de 35 sources plusieurs différences notables apparaissent claire­
ment :
- Les résultats bandes fines sont maintenant beaucoup moins bruités, et le résultat 
obtenu sur une grand partie du spectre dans le cas de l’antenne synthétique est 
proche d ’une valeur médiane des valeurs obtenues à l’aide de la méthode en chambres 
couplées.
- Les écarts entre les deux mesures sont maintenant répartis (et non sytématiquement 
inférieurs comme dans le cas précédent) et l’écart maximal entre les deux méthodes 
est de 2.1 dB pour le tiers d ’octave 1000 Hz.
- Dans l’ensemble, les écarts entre antenne synthétique et chambres couplées sont plus 
faibles que dans le cas 35 sources et montre une bonne estimation du TL. Si l’on 
met en parallèle les écarts pouvant exister .pour un même panneau entre différents
Tableau 5.3 Résultats en bande de tiers d’octave pour les deux méthodes com­
parées C.C. =  Chambres Couplées ; A.S. =  Antenne Synthétique 345 sources)
- Fréquences centrales Hz]
200 250 315 400 500 630 800 1000 1250 1600 2000
1 - C.C. [dB] 15.4 17.2 20.3 20.8 22.2 21.5 19 18.7 18.8 19.7 20.3
2 - A.S. [dB] 16.4 18.9 20.8 20.9 20.5 19.4 19.3 18.1 18.5 21.4 21.7
Delta (1-2) [dB] -1 -1.7 -0.5 -0.1 1.7 2.1 -0.3 0.6 0.3 -1.7 -1.4
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Figure 5.7 Résultat de mesure de TL avec antenne synthétique de 345 sources 
comparés à la mesure en chambres couplées -  (a) Le résultat en bandes fines 
pour la mesure en chambres couplées est indiqué en trait fin noir pointillé (trait 
continu bleu pour le résultat d ’antenne synthétique) -  (b) le résultat en bandes 
de tiers d ’octave pour la mesure en chambres couplées est indiqué en trait gris 
avec marqueurs carrés aux fréquences centrales (trait bleu et marqueurs ronds 
pour le résultat d ’antenne synthétique).
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moyens d’essais, comme sur la figure 2.14 au chapitre 2, on constate que les écarts 
inter-laboratoires sont nettement supérieurs dans l’ensemble aux écarts inter-moyen 
d ’essai obtenus ici. Cette figure peut également être rapprochée de celle donnée pour 
les matériaux poreux testés dans différents laboratoires (figure 2.20).
5.5 Conclusion du chapitre
Ce chapitre avait pour objectif de comparer la méthode développée à une méthode exis­
tante et de référence, et ainsi de vérifier son applicabilité concrète à des panneaux com­
plexes et de grandes dimensions (par rapport au panneau testé dans le cadre du chapitre 4).
Malgré le fait que l’obtention de résultats de TL sous excitation CLT ne soit pas assez 
avancée pour les présenter dans ce mémoire, de nombreux points sont positifs et méritent 
d’être soulignés. Le doctorant a tout d’abord mis en oeuvre la méthode des chambres 
couplées pour le premier test présenté sur un panneau composite, ainsi que la méthode 
basée sur une antenne synthétique pour les deux tailles d ’antenne synthétique.
La com paraison  des résu lta ts  ob ten u s par les deux méthodes permet de montrer, pour 
le cas d ’un CAD, que la méthode de l’antenne synthétique appliquée à ce cas concret 
permet d ’obtenir une bonne comparaison avec la méthode des chambres couplées, les 
écarts obtenus étant inférieurs ou sinon comparables avec des écarts pouvant être vus entre 
mêmes moyens d ’essais (comparaison inter-laboratoires). Ainsi, cette méthode ouvre une 
perspective extrêmement intéressante, qui consiste à permettre l’évaluation du TL d ’un 
panneau sous champ acoustique diffus synthétique. En continuant les développements de 
la méthode, il doit être possible de réduire encore les écarts entre l’antenne synthétique et 
les chambres couplées dans le cas du CAD, mais également (et surtout) de pouvoir tester 
un même panneau sous les deux excitations CAD et CLT synthétisées et de disposer ainsi 
d ’un outil expérimental de grand intérêt pour la mesure des propriétés vibro-acoustiques 
de panneaux de fuselage. Il est néanmoins précisé qu’étant donné la mesure réalisée à 
l’aide d ’un vibromètre laser à balayage sur une surface, il semble à l’heure actuelle difficile 
d ’appliquer la méthode telle que décrite ici à des panneaux complexes (sous entendu ’de 
surface’ complexe, donc munis de raidisseurs ou autres éléments structurels).
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CHAPITRE 6 
Mesure du coefficient d'absorption de maté­
riaux poreux sous champ acoustique synthé­
tisé
6.1 Introduction
Dans la section 2.3, les principales méthodes de mesures du coefficient d ’absorption d’un 
matériau poreux ont été décrites, avec leurs avantages et leurs limitations. Dans ce cha­
pitre, il est suggéré d ’appliquer la méthode de la reproduction d ’un champ acoustique 
synthétisé sur une surface à la mesure du coefficient d’absorption d ’un matériau. Ceci per­
met de proposer une alternative pour l’estimation de ce coefficient sous un CAD synthétisé, 
permettant son obtention dans des conditions de champ libre (contrairement à l’utilisation 
d ’une chambre réverbérante) et pour des dimensions d ’échantillon limitées (environ 1 m 2). 
L’estimation du coefficient d ’absorption pour des ondes planes synthétiques et à incidence 
spécifique est également envisageable, et ce pour des dimensions d ’échantillons supérieures 
à celles utilisées pour les mesures en tube de Kundt, et en évitant le positionnement par­
fois compliqué d ’un échantillon dans ce moyen d ’essai. Ce chapitre va décrire de manière 
succincte la théorie proposée, les mesures réalisées et les principales conclusions obtenues 
au moment de la rédaction de ce mémoire, afin d’illustrer le travail effectué par le candi­
dat au doctorat sur cette thématique. Ce travail doit être finalisé sous forme d ’un article 
J.A.S.A. comme précisé en introduction, en étant complémenté par une étude numérique 
de la méthode.
6.2 Description de la méthode proposée
6.2.1 Mesure de l’absorption sous une source ponctuelle
La figure 6.1 décrit le problème étudié dans cette section : une source ponctuelle est trans­
latée en i positions successives à une hauteur z =  zs au-dessus d’une couche de matériau. 
Deux microphones nommés M l et M2 sont positionnés au-dessus du matériau et au centre 
de sa surface. Les hauteurs des microphones sont z = zmi and z = zm2 respectivement.
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Sous l’hypothèse d ’une source ponctuelle idéale (définie par son accélération volumique 
9i(u;)), le champ acoustique mesuré par l’un des microphones est la superposition de deux 
champs acoustiques sphériques, générés par la source qi(u) et la source-image correspon­
dante ç'(cj) positionnées à une distance r* et r ' du microphone, respectivement. Pour une 
faible séparation des deux microphones (par rapport à la longueur d ’onde de l’excitation) 
qui permet de supposer que le même coefficient de réflexion Ri est mesuré aux deux micro­
phones Ml et M2, les pressions acoustiques mesurées à ces microphones pour une position 
i de la source ponctuelle, nommées pn(d}u>) et p,2($,w), peuvent s’écrire
e ~ j k 0r n  Q - jk o r 'n
PuiQ,w) =  p0qi(u) +  R i{e,w)p0qi(u) ^  , (6.1)
et
e - j k 0Tl2 e ~ jk o r 'i2
Pa(8,w) =  po9i(^)~ 2 ~ "  +  Ri{Ô,uj)p0qi(u) ^  , (6.2)
avec po la densité de l’air, 4i(oj) l’accélération volumique de la source ponctuelle, u  la
fréquence angulaire, ko le nombre d ’onde acoustique (k0 = u / cq avec Co la célérité des
ondes acoustiques), Ta et r'a (ri2 et r '2 respectivement) les distances entre la source à la 
i-ème position et le microphone Ml (resp. M2) et la source image et le microphone Ml 
(resp. M2). Enfin, Ri(0,uj) est le coefficient de réflexion du matériau correspondant à la 
i-ème position de la source ponctuelle L’estimation séparée de P(ii,a)(ô,uj)/qi(uj) à chaque 
microphone ou de la fonction de transfert H i{6,u)(— Pi2(0,u)/pn($,u)) permet le calcul 
du coefficient de réflexion pour un angle d ’incidence donné en utilisant la relation [9]
£±221  _  H i ( d
Ri(e, w) =     y.l..... (6.3)
v  ’  l e~ 3 0 n  e ~ 3kori2Hi(etu y ' i2
Le coefficient d’absorption est alors déduit en utilisant la relation aj(0, eu) =  1 — |Ri(6^ w)| .
6.2.2 Mesure du coefficient de réflexion sous un champ synthé­
tique
En utilisant la méthode à deux microphones décrites dans le paragraphe précédent, le 
coefficient de réflexion peut être mesuré sous différents angles d ’incidence correspondants 
aux positions successives prises par la source ponctuelle, positions qui seront maintenant 
considérées comme uniformément réparties sur un plan faisant face au matériau. En dépla­
çant une source ponctuelle en M  positions successives, un réseau virtuel (ou synthétique) 
de monopoles est créé face à la surface du matériau. La figure 6.2 illustre le principe de la
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Figure 6.1 Description du problème et du système de coordonnées.
méthode : Un matériau poreux de dimensions a x b e t  d ’épaisseur hmat est placé sur un fond 
rigide et imperméable. La source ponctuelle est déplacée de la position q\{oS) { x i,y i,z s) à 
la position q^u) (xu yu zs). Avec un nombre impair et égal de sources N 8mirces positionnées 
le long des directions x et y avec la même séparation Asource, la longueur Lx et la largeur 
Ly du réseau virtuel ainsi créé sont égales et valent (Nsources — 1) Asources. Les microphones 
Ml et M2 sont positionnés à des coordonnées (0,0, zmi ) et (0 ,0 ,2^ 2)1 la source ponctuelle 
centrale du réseau aura pour coordonnées (0,0, z„).
Les fonctions de Green correspondant à la propagation entre la source ponctuelle réelle 
(respectivement image) et les microphones M l et M2 seront maintenant notées gn(cu) =  
Poe~ Z '1 et = Poe~ Z '2 (respectivement g '^ u )  = Pq— P 1 et y'2(u) = Pq— P 1 ).
La pression mesurée au microphone M l, et due aux contributions des M  sources ponc­
tuelles s’obtient par simple sommation
Pi(0.w) = ^qi{u)gil{u) + ' ^ R i{e,u)qi{u})g'iV{uj) 
i %
=  Q T g i  +  Q Th i ,  (6 .4 )
où Q  =  {.. .q i(u ) .. .}T, g i  =  {. . .g n ( u ) .. .}T, hx =  {. . .  1^(6,w)yti(w ) .. .}T et T désigne 
la transposée non-conjuguée. Si l’on considère maintenant le coefficient de réflexion qui
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Figure 6.2 Principe de l’antenne synthétique face à une surface de matériau 
poreux -  la source ponctuelle est déplacée successivement du point q\ au point
Mi­
serait obtenu sous un champ synthétique, noté R synth(w), l’équation 6.4 peut s’écrire 
Pi(0.w) =  +
i i
=  Q T g l  +  Rsynth(u)QT g'i, (6.5)
où g 'x =  {. . .  g'ii{oS).. .}T. Les champs incidents et réfléchis au microphone M l sont Q T g i  et
Q V i ,  respectivement. Par identification des équations 6.4 et 6.5, on aboutit à la relation
Q r h x =  R synth{u)  Q T g 'i ,  (6 .6 )
et les équations (6.4-6.6) sont également valables pour le microphone M2.
Afin de mettre en relation les coefficients de réflexion synthétiques à la matrice des densités 
interspectrales d ’accélération volumique de sources ( =  Q * Q T ) , l’équation 6 .6  est 
multipliée par sa transposée conjuguée (opération notée H), ce qui fournit l’expression
h ^ S ^ h ,  =  |f lw a .(w)|ag;"S<W gi, (6.7)
qui être finalement écrite
(6.8)
g i  S ^ g i
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Cette équation met en lien la quantité \Raynth(u)\2 sous un champ de pression synthétique, 
champ entièrement décrit par la matrice des densités interspectrales imposée au réseau 
virtuel constitué des i positions de source, avec ensuite une obtention directe du coefficient 
d’absorption correspondant à l’aide de la relation otaynth{w) =  1 — |/2gynth(w)|2. La même 
relation peut être écrite au microphone M2, mais conduit à la même estimation de la 
quantité \Raynth{w)\2 ■ À l’aide d’une base de données de coefficients de réflexion mesurés et 
une matrice de densité interspectrale de sources calculée Sqq (soit par les équations (4.10) 
ou (4.11)), le coefficient d ’absorption d ’un matériau peut donc être estimé sous un champ 
acoustique synthétisé lors d ’une phase de post-traitement.
6.3 Expérience de laboratoire et simulation numérique
6.3.1 Mesure en chambre anéchoïque
Une série de mesures a été conduite en chambre anéchoïque afin de tester l’approche 
proposée. Le matériau poreux à tester est posé (non collé) sur un fond rigide, constitué 
d ’un panneau de MDF d’un demi-pouce d’épaisseur, sur lequel est également positionné 
une feuille d ’acier d ’une épaisseur d’l/32ème de pouce. Une source ponctuelle omnidi- 
rectionnelle (LMS Qsource mid-frequency volume source) peut être translatée en (xn,yn) 
positions au-dessus de la surface du matériau à une hauteur z = zs, en utilisant un cadre 
rigide composé de tubes fins d ’aluminium (diamètre d ’un demi-pouce). Pour chaque po­
sition de la source, une excitation bruit blanc est envoyée à la source, dont l’accélération 
volumique est mesurée à l’aide d ’un capteur interne. Deux microphones sont positionnés 
au-dessus du matériau à l’aide d’un bras pouvant pivoter, permettant de réaliser une ca­
libration absolue de chaque microphone avant chaque série de mesures. Une calibration 
relative est également réalisée, mais n’est pas prise en compte dans les résultats présentés 
ici, son utilisation n’ayant pas montré d’amélioration significative des résultats (même si 
elle est préconisée dans [9]). Le matériau poreux utilisé ici est une mousse de mélamine 
de deux épaisseurs (un et deux pouces), dont les principaux paramètres sont reportés 
dans le tableau 6.1. Pour la mélamine de deux pouces d ’épaisseur, l’échantillon utilisé fait 
une dimension de 1.3 m x 1.3 m (0.6 m x 0.6 m pour la mélamine d ’une épaisseur de un 
pouce). Une mesure est également réalisée sans matériau, c’est-à-dire directement sur fond 
rigide. En effet, plusieurs méthodes montrent des limitations importantes lors de mesures 
sur matériaux très peu absorbants. Le tableau 6.2 résume les différents paramètres utilisés 
pour ces trois mesures.
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Tableau 6.1 Principaux paramètres de la mousse de mélamine utilisée.
Tortuosité [-] 1
Porosité <j) [-] 0.99
Résistivité a [Nm_4s] 10000
Longueur visqueuse A [//m] 100
Longueur thermale A' [//m] 200
Densité de la phase solide ps [kg.m-3] 10
Tableau 6.2 Conditions expérimentales pour les trois tests présentés.
Fond rigide Mélamine 1 pouce Mélamine 2 pouces
Surface du matériau 2 m x 1.5 m 0.6 m x 0.6 m 1.3 m x 1.3 m
zmi [cm] 3.6 1.4 1.4
zm2 [cm] 8 5.8 5.8
[cm] 25.5 15 20
Nombre de sources virtuelles 5 x 5 5 x 5 7 x 7
Espacement des sources [cm] 10 10 15
Figure 6.3 Illustration de la mesure en chambre anéchoïque -  (a) Vue globale 
de l’expérience avec une mélamine de deux pouces d ’épaisseur placée sur un fond 
rigide, le doublet microphonique ainsi que la source ponctuelle sont centrés sur 
la surface du matériau -  (b) Vue rapprochée du doublet microphonique et de la 
source.
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6.3.2 Simulation numérique
Afin de disposer d ’une base de comparaison, une simulation numérique a été réalisée à l’aide 
du logiciel Nova pour obtenir le coefficient d’absorption sous différents angles d’incidence 
et surtout sous incidence aléatoire (0-78°). Les paramètres utilisés pour la simulation 
sont ceux donnés dans le tableau 6.1. Les simulations sont basées sur une approche de 
décomposition du champ incident en ondes planes, et le matériau est supposé ici comme 
ayant un squelette ’mou’ (approche limp, pour laquelle seule l’inertie du squelette rigide 
est prise en compte, avec une raideur considérée nulle). Le matériau est supposé ici de 
largeur infinie.
6.4 Résultats
6.4.1 Mesure sur fond rigide
La figure 6.4 présente les résultats obtenus dans le cadre du fond rigide, pour une onde 
plane en incidence normale correspondant à l’utilisation de la relation (6.3) pour le mo­
nopie en position centrale (figure 6.4(a)) et pour un champ acoustique diffus synthétique 
(figure 6.4(b)). La méthode holographique est utilisée pour le calcul de la matrice des 
vitesses de sources. Le résultat obtenu en incidence normale est extrêmement satisfaisant 
avec un coefficient d ’absorption inférieur ou égal à 0.1 à partir du douzième d ’octave 450 
Hz (pour une valeur cible de 0). En dessous de cette fréquence, l’estimation est moins 
bonne, avec un maximum obtenu de 0.28 pour le douzième d ’octave 250 Hz.
L’estimation réalisée sous CAD synthétique fournit un résultat plus surprenant, avec une 
estimation du coefficient d ’absorption négative de 315 à 1800 Hz, pour atteindre une valeur 
de -0.5 pour le douzième d ’octave 800 Hz. L’obtention de cette tendance est attribuée à 
la mise en place du doublet microphonique, initialement pensée pour une mesure sur 
matériau, qui ne permet pas d ’approcher autant le doublet de la surface de reproduction 
que dans le cas des mesures sur mélamine. Les vitesses sources imposées cherchant à 
reproduire un champ diffus sur la surface du matériau à tester (fond rigide ou mélamine, 
donc placés à des hauteurs différentes par rapport au doublet), la mesure directe sous onde 
plane à incidence normale conduit à une mesure du coefficient de réflexion acceptable, 
mais la reproduction du CAD synthétique imposée sur la surface rigide et donc sur une 
surface moins proche du doublet conduit à une estimation erronée de ce coefficient. Cette 
hypothèse sera vérifiée dès que de nouvelles manipulations seront mises en places et dans 
le cadre de l’étude numérique .
CHAPITRE 6.
126
MESURE DU COEFFICIENT D’ABSORPTION DE MATÉRIAUX
POREUX SOUS CHAMP ACOUSTIQUE SYNTHÉTISÉ
Normal Incidence on rigid Impervious backing
S 0.6
S 0.4
0 .2 '
‘a a a a a * Aa
200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
1/12 octave -  Frequency (Hz]
Simulated diffuse acoustic field on rigid impervious backing
(b)
0.5 •
8a
I 0 
I
-0.5
A
A  A
A A  '
t^ A a a  a  A A A A * » ■
200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
1/12 octave -  frequency [Hz]
Figure 6.4 Résultat de mesure sur fond rigide en l/12ème d ’octave- (a) Ab­
sorption mesurée en incidence normale -  (b) Absorption mesurée sous CAD 
synthétisé.
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6.4.2 Mesure sur une mélamine d’épaisseur de deux pouces
La figure 6.5 présente tout d ’abord les résultats de mesure de coefficients de réflexion Ri 
obtenus pour différentes positions (xi,y,) de source, et donc pour différents angles d’inci­
dence. Cette figure illustre deux points importants, le premier étant une bonne adéquation 
générale des résultats calcul-essais à partir d ’une fréquence d ’environ 500 Hz, spécialement 
dans le cas où la source est positionnée au centre du réseau (cas en incidence normale, 
source en position (£4 , 3/4), figure 6.5(e)). Par contre, la dispersion des résultats obtenus 
entre positions semblables (en termes de distance et donc d ’angle d ’incidence) par rapport 
au doublet microphonique est notable (voir par exemple les résultats pour des positions 
de source dans les coins du maillage réalisé, soit les figures 6.5(a,c,g,i)). Ainsi, sur une 
surface donnée d ’un matériau, une mesure réalisée sur différentes positions géométrique­
ment équivalentes fournit des estimations du coefficient de réflexion qui peuvent être très 
variables, spécialement dans le cas de positions impliquant des angles d ’incidence impor­
tants. La combinaison de cette base de données mesurée à la procédure de synthèse de 
champs devrait permettre de fournir une estimation du coefficient de réflexion sous CAD 
synthétisé qui soit représentative du comportement réel et moyenné du matériau sous de 
telles excitations.
La figure 6 .6  présente justement le résultat obtenu sous CAD synthétique et par simula­
tion pour le cas de la mélamine d’épaisseur deux pouces, et pour une représentation en 
bandes fines (fig. 6 .6 (a)) et en bandes de tiers d ’octave (fig. 6 .6 (b)). Deux constatations 
majeures s’imposent clairement au vu de ce résultat. Tout d ’abord, en-dessous d’une fré­
quence de 400 Hz, l’estimation du coefficient d’absorption fournit une valeur supérieure 
à celle obtenue par simulation, et semble ’plafonner’ entre une valeur de 0.5 et 0.6. Ce 
point peut être expliqué soit par la limitation liée à la dimension maximale de l’échan­
tillon (la fréquence limite basse correspondant à la longueur d ’onde, qui serait représentée 
par un côté de l’échantillon, vaut 265 Hz). En dessous de cette fréquence, les ondes acous­
tiques produites ont une longueur d ’onde supérieure aux dimensions de l’échantillon et 
son action en devient naturellement limitée. Une autre explication pourrait résider dans 
la légère Surestimation vue dans le cas du fond rigide sous onde plane en incidence nor­
male, mais paraîtrait plus acceptable dans le cas de la mélamine 1 pouce (présenté dans 
le paragraphe suivant), moins absorbante. Notons enfin le fait que même si une fréquence 
de repliement d’environ 1150 Hz est prédite par la théorie (Équation 4.17), comme dans 
le cas du paragraphe 4.6.1, son influence ne semble pas notable sur les résultats obtenus.
Ensuite, au-dessus de cette fréquence de 400 Hz, l’estimation par antenne synthétique 
montre une très bonne adéquation avec la simulation. En effet, à partir de cette fréquence,
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l’écart cakuls-essais est inférieur à ±0.05, ce qui est extrêmement satisfaisant. Suivant les 
constatations précédentes qui suggèrent un effet important de l’angle d’incidence maximal 
pouvant être reproduit par la géométrie du problème et de sa prise en compte dans le calcul 
d ’un coefficient de réflexion sous un CAD synthétique (l’angle d ’incidence maximal est de 
66°), et parallèlement aux résultats présentés dans le paragraphe suivant qui concernent 
une mélamine de un pouce d ’épaisseur (pour un angle d ’incidence maximal plus faible), 
le résultat présenté en figure 6.7(a-b) appuie cette possibilité. En effet, en faisant varier 
la taille du réseau virtuel ( 3 x 3  sources, 5 x 5 et 7 x 7 sources, avec une séparation 
des sources constante égale à 15 cm), la base de données utilisée va contenir des angles 
d ’incidence maximaux différents. En conservant comme cible de reproduction un CAD 
pour lequel les angles d ’incidence vont de 0 à 78°, l’intégration d ’un réseau de sources de 
plus en plus large (et donc intégrant des angles d’incidence de plus en plus élevés) permet 
de tendre vers le résultat obtenu par simulation.
6.4.3 Mesure sur une mélamine d'épaisseur un pouce
De la même manière que pour le paragraphe précédent, la figure 6.8 présente le résultat 
obtenu sous CAD synthétique et par simulation pour le cas de la mélamine d ’épaisseur 
un pouce, et pour une représentation en bandes fines (fig. 6.8(a)) et en bandes de tiers 
d ’octave (fig. 6.8(b)).
Plusieurs constatations s’imposent clairement :
- En-dessous d ’une fréquence de 400 Hz, l’estimation du coefficient d ’absorption four­
nit une valeur négative (et atteint une valeur de -0.3 pour une fréquence de 200 
Hz).
- Au-dessus de cette fréquence de 400 Hz, l’estimation par antenne synthétique suit 
globalement la tendance prédite par le calcul, avec un écart calcul-essais important 
entre 450 et 700 Hz, mais parallèlement un écart calcul-essais inférieur à ±  0.1 entre 
700 et 2000 Hz.
- L’utilisation de la méthode WFS [17] ou holographique [127] conduit à des résultats 
similaires, avec un écart maximal sur l’estimation du coefficient d ’absorption de 0.015 
pour une fréquence de 900 Hz, écart qui sera considéré comme négligeable.
Si l’on se réfère à des résultats récemment présentés par Cats et al. [36] pour une mélamine 
de la même épaisseur et d ’une surface légèrement plus élevée, ceux-ci montrent un résultat 
d ’absorption estimé plus important dans le cas d’une mesure en chambre réverbérante et
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Figure 6.5 Résultat de mesure de coefficient de réflexion Ri sur mélamine de 
2 pouces, et pour différentes positions (xi,i/i) de la source monopolaire -  Le 
résultat en tra it fin noir indique le résultat de mesure, quand le trait fin rouge 
indique le résultat de simulation obtenu par le logiciel Nova -  Les graphiques 
(xi,yi),(o;i,y7),(x7,y 1) et (x7,y7) indiquent les estimations du coefficient de ré­
flexion pour les sources positionnées successivement aux quatre coins du réseau 
discrétisé de mesure - Les graphiques (x4, yi),(x4, y4),(x4, j/7) et (X7, y4 ) indiquent 
les estimations du coefficient de réflexion pour les sources positionnées succes­
sivement aux centres des côtés du réseau discrétisé de mesure - Le graphique 
(x4 ,y4) indique l’estimation du coefficient de réflexion pour la source positionnée 
au centre du réseau discrétisé de mesure
CHAPITRE 6. MESURE DU COEFFICIENT D’ABSORPTION DE MATÉRIAUX
130 POREUX SOUS CHAMP ACOUSTIQUE SYNTHÉTISÉ
Melamin -  2 inches thickness
S 0.8
0.6
— » Nova simulation
 Synthetic OAF using holographie approach
0.2
1000 1200 1400
Frequency [Hz]
1600 1600 2000400 600 800
i
0.8
S °-6
0.2 —e — Nova simulation
— A—  Synthetic OAF using holographic approach
400 600 800
1/3 octave frequency [Hz]
1200 1400 1600 1600 20001000
Figure 6.6 Résultat de mesure sur mélamine de 2 pouces -  (a) Résultat en 
bandes fines : Absorption mesurée sous CAD synthétisé et estimée par simulation 
-  le trait rouge épais indique le résultat de simulation, et le trait fin noir indique 
le résultat obtenu en calculant les matrices de vitesses source avec l’approche 
holographique [127] -  (b) Résultat en bandes de tiers d ’octave : Absorption 
mesurée sous CAD synthétisé (triangle noir, approche holographique) et estimée 
par simulation (rond rouge reliés par un trait).
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Figure 6.7 Résultat de mesure sur mélamine de 2 pouces -  (a) Résultat en 
bandes fines : le trait rouge épais indique le résultat de simulation, et les traits 
fins indiquent les résultats obtenus en faisant varier la taille du réseau virtuel -  
(b) Résultat correspondant en bandes de tiers d’octave.
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pour une fréquence allant de 0 à 1 kHz, ce que les auteurs attribuent aux effets de bords 
importants (effets d ’ailleurs étudiés dans cette même publication). Comme précédemment, 
la limitation dans l’estimation du coefficient d ’absorption est en partie attribuée à la di­
mension de l’échantillon testé. En effet, en considérant une célérité du son de 345 m /s, 
et une longueur d ’onde correspondant au côté de l’échantillon, on aboutit maintenant 
à une fréquence limite basse de 575 Hz. L’angle d ’incidence maximal du CAD pouvant 
être reproduit est alors de 53°. Un CAD synthétique avec un angle d ’incidence plus élevé 
(utilisant une base de données comparable à celle du cas de la mélamine d ’épaisseur 2 
pouces) pourrait certainement améliorer la corrélation calcul-essais, comme vu dans la 
figure 6.7. L’étude numérique qui sera menée dans le cadre de la préparation d ’une pu­
blication J.A.S.A. perm ettra de mieux comprendre les paramètres principalement en jeu 
pour cette mesure.
6.5 Conclusion du chapitre
Dans ce chapitre, une méthode pour l’estimation du coefficient d ’absorption sous CAD 
de matériaux poreux a été proposée, en utilisant une partie des résultats obtenus pour 
la reproduction d ’un CAD sur un panneau plan. Cette méthode présente l’intérêt majeur 
de pouvoir réaliser cette estimation dans des conditions de champ libre, ce qui permet de 
contourner les limitations importantes liées à la mesure en chambre réverbérante (effets 
de bords, taille de l’échantillon).
La méthode utilise une base de donnée de coefficients de réflexion mesurée à l’aide de 
la méthode du doublet microphonique, qui est ensuite couplée aux matrices de densité 
interspectrales de vitesses de sources dont le calcul est décrit dans Berry [17] ou Robin [127]. 
Les résultats obtenus sur une mousse de mélamine, présentés dans ce chapitre et comparés 
à des résultats de simulation permettent en bonne partie de valider l’approche.
Un travail important reste à effectuer sur une simulation numérique utilisant un modèle 
analytique afin de calculer des coefficients de réflexion théoriques qui pourront être couplés 
aux matrices de vitesses sources déjà utilisées ici. Ainsi, il sera possible de comprendre par 
approche calculatoire les principales limitations de la méthode.
Néanmoins, les résultats d ’ores et déjà obtenus sont extrêmement encourageants car ils 
démontrent tout d ’abord la possibilité de réaliser une mesure précise au-dessus de 400 Hz 
pour un matériau de 1.7 m2 (cas de la mélamine deux pouces) et dans des conditions de 
champ libre, ce qui ouvre des perpectives quant à la caractérisation de matériau poreux 
sans l’utilisation de chambres réverbérantes.
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Figure 6.8 Résultat de mesure sur mélamine de 1 pouce -  (a) Résultat en 
bandes fines : Absorption mesurée sous CAD synthétisé et estimée par simulation 
-  le trait rouge épais indique le résultat de simulation, et les deux traits fins 
indiquent le résultat obtenu en calculant les matrices de vitesses source avec 
l’approche WFS [17] ou holographique [127] -  (b) Résultat en bandes de tiers 
d ’octave : Absorption mesurée sous CAD synthétisé (triangle noir, approche 
holographique) et estimée par simulation (rond rouge reliés par un trait).
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De plus, et selon les résultats de l’étude numérique, le développement d’un système de 
mesure in situ semble tout à fait envisageable ce qui constituerait une application valori­
sante.
CHAPITRE 7
Conclusion générale du mémoire
Ce travail doctoral, en termes de projet de recherche, avait pour définition la rep ro d u c­
tio n  d ’ex c ita tio n s  de  ty p e  C A D  ou CLT à  l’a ide de tech n iq u es  de syn thèse 
de cham ps sonores, dont l’objectif était la  m ise en  o eu v re  d ’u n  m oyen d ’essai ou 
d ’une m éth o d e , qu i p e rm e tte  de sim uler en  lab o ra to ire  des cham ps de pression  
a léa to ires  su r des surfaces.
Une étude théorique de la reproduction de tels champs de pression sur la base de l’hologra­
phie acoustique de champ proche a tout d’abord été présentée. Cette étude a permis d ’une 
part de valider la possibilité d ’utiliser cette approche théorique pour formuler le problème 
de reproduction, et d ’autre part d’identifier les paramètres clés (densité des sources, espa­
cement des plans source et de reproduction) pour la reproduction d ’un CAD ou d ’une CLT. 
Elle a également proposé des solutions pour la résolution de certains problèmes (utilisation 
du principe d’antenne synthétique, inclusion d ’une approche de rétropropagation).
À la suite de cette étude, les solutions suggérées ci-dessus ont tout d ’abord été mises en 
oeuvre. Une opération de filtrage dans le domaine des nombres d ’onde, nécessaire dans 
l’approche de rétropropagation pour régulariser ce problème inverse, a été proposée. Son 
originalité principale réside dans le fait que ses paramètres de régularisation vont être di­
rectement définis par le modèle de la CLT à reproduire. L’approche d ’antenne synthétique 
a été mise en oeuvre expérimentalement, et appliquée à la mesure du TL d’un panneau 
d’aluminium simplement supporté. Concernant le calcul des amplitudes complexes des 
sources composant l’antenne virtuelle, trois méthodes ont été utilisées qui sont basées 
soit sur une approche aux moindre carrés, ou soit sur les techniques basées sur les mé­
thodes de synthèse de champ et développées dans le cadre de ce doctorat (holographie 
principalement, et Wave Field Synthesis à un moindre niveau). Il a été montré que ces 
trois méthodes permettaient d ’aboutir à des estimations de TL comparables, et que les 
deux dernières permettent un calcul direct des amplitudes complexes des sources de re­
production et aboutissent à des solutions physiques à ce problème. Comparativement, la 
méthode aux moindres carrés demande d ’appliquer une procédure de régularisation dont 
les paramètres ne sont pas forcément triviaux à définir, et sans cette étape, des résultats 
aberrants et non-physiques peuvent être obtenus. La comparaison avec des calculs numé­
riques a permis de valider la bonne estimation du TL, spécialement dans le cas du CAD.
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Les résultats obtenus dans le cas d’une excitation CLT ont permis d’une part de valider 
des résultats obtenus par simulation (des longueurs d ’onde inférieures à  la longueur d ’onde 
acoustique ne peuvent être reproduites avec un réseau de sources éloigné de plus d’une 
demi-longueur d ’onde et un espacement de sources référencé à une demi-longueur d’onde). 
D’autre part, l’estimation du TL sous excitation CLT synthétisée sur la base de l’approche 
holographique montre une bonne corrélation avec les calculs numériques, avec une limite 
fréquentielle haute de 700 Hz. Enfin, il est souligné que l’approche permet l’estimation du 
TL dans le domain fréquentiel, mais qu’il est également possible d ’estimer cette quantité 
dans le domaine des nombres d’onde, ce qui ouvre une possibilité d ’analyse supplémentaire 
du comportement vibroacoustique d ’un panneau. Notons que la limitation principale de 
l’approche reste le fait que l’estimation du TL est réalisée eh temps différé. Néanmoins, 
ceci autorise parallèlement l’estimation du TL sous différents champs excitateurs à une 
étape de post-traitement, et uniquement en utilisant la base de données mesurée.
Une seconde validation de l’approche sous antenne synthétique a consisté en une compa­
raison entre moyens d ’essai, et pour un panneau composite qui soit plus représentatif des 
panneaux utilisés dans le cadre de l’industrie aéronautique, en termes de matériaux et de 
dimensions. Sur la base d ’une comparaison avec une mesure de TL en chambres couplées, 
le cas d ’une antenne de 35 sources a permis de vérifier en premier lieu la tendance obtenue, 
avec une corrélation acceptable entre les deux méthodes. L’effet de la synthèse sur le TL 
obtenu est d ’ailleurs rapidement illustré pour ce cas. Une seconde antenne synthétique 
de 345 sources est ensuite réalisée, et permet d ’aboutir à un écart entre moyens d’essais 
inférieur à 2 dB sur la bande de fréquence d’étude. Comparativement aux écarts inter­
laboratoires pouvant exister, cet écart est jugé tout à fait acceptable et permet de valider 
l’approche d ’antenne synthétique pour la mesure de TL de panneaux plans sous excitation 
CAD. Ainsi, il devient envisageable de se passer d’une chambre réverbérante pour une telle 
mesure. L’ensemble des résultats obtenus à l’issue de ce chapitre permet de montrer que la 
m ise en  oeu v re  d ’u n  m oyen d ’essai ou d ’une  m é th o d e , qu i p e rm e tte  de sim uler 
en  lab o ra to ire  des cham ps de  p ression  a léa to ires  su r des su rfaces, l’objectif de 
recherche de ce doctorat, est globalement atteint.
L’atteinte de cet objectif, mis en parallèle avec le fait que des écarts de mesure importants 
étaient obtenus lors de la caractérisation de matériaux poreux en chambre réverbérante, 
nous ont amené à envisager la reproduction d ’un CAD non plus sur un panneau plan, 
mais sur la surface d ’un matériau poreux. La théorie concernant l’obtention d ’un coef­
ficient d ’absorption sous un champ acoustique synthétique a tout d ’abord été présentée. 
Une mesure sur mousse de mélamine a été ensuite mise en oeuvre à l’aide d’une source
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monopolaire et de deux microphones. Les résultats obtenus ont permis de montrer qu’il 
était possible d ’estimer le coefficient d’absorption d’un matériau sous des champs acous­
tiques synthétisés, à l’aide d ’un système relativement simple et peu onéreux. Cette nouvelle 
méthode permet une mesure in situ des performances de matériaux acoustiques pour dif­
férents champs excitateurs et avec moins de limitations sur la taille de l’échantillon, com­
parativement aux méthodes ex situ couramment utilisées (chambre réverbérante et tube 
d ’impédance). Une étude numérique doit être menée afin de comprendre les principaux 
paramètres qui limitent les performances de la méthode.
Finalement, une méthode de mesure du spectre nombre d’onde - fréquence des fluctua­
tions de pression pariétale liées à une CLT est présentée en annexe de ce mémoire de 
doctorat. Même si des post-traitements complémentaires des données mesurées sont clai­
rement nécessaires, les premiers résultats présentés sont très encourageants, et permettent 
tout simplement d ’envisager l’utilisation de mesures en entrée de la reproduction d ’une 
excitation CLT plutôt qu’un modèle, de nombreuses incertitudes subsistant encore entre 
eux.
P ersp ectives
Parmi les possibles perspectives de recherche identifiées au moment de la rédaction de ce 
mémoire, il est possible de citer :
- L’extension du problème de reproduction de CAD et de CLT aux surfaces courbes, 
par une approche basée sur la théorie de l’holographie en coordonnées cylindriques. 
Ultimement, on pourrait envisager de reproduire en post-traitement ces excitations 
directement sur le fuselage d’un avion, voire sur des structures de type lanceurs 
aérospatiaux.
- Parallèlement, il serait intéressant d’envisager une reproduction temps réel sur des 
structures semblables, par la mise en oeuvre d ’un réseau courbe de transducteurs pi­
lotés simultanément. Les limitations importantes à contourner seraient alors le com­
promis à réaliser entre taille des sources acoustiques, versus leur efficacité globale et 
leur limitations en basse fréquence. La création d ’un réseau de sources acoustique- 
ment transparent constitue un défi technique important, si jamais on désire utiliser 
les mêmes hypothèses que dans ce mémoire.
- Le développement de la méthode de mesure du coefficient d ’absorption pour aller 
vers une mesure applicable in situ est une des pistes de développement technologique 
les plus intéressantes parmi celles identifiées. Il serait également intéressant d’étudier 
la possibilité de développer un système standardisé à l’échelle du laboratoire (avec
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une taille d ’échantillon fixe, un réseau de haut-parleurs dédié à cette mesure et une 
excitation de type CAD maitrisée et répétable).
- Dans tous les cas, cette méthode pourra vraisemblablement être utilisée pour réaliser 
des mesures sur des matériaux très peu adaptés au tube d’impédance ou à la mesure 
en chambre réverbérante. Une mesure sous onde plane synthétisée présenterait éga­
lement un intérêt, ne serait que pour tester des dimensions d’échantillons supérieures 
à celles utilisées en tube d ’impédance.
ANNEXE A
Mesure du spectre nombre d’onde-fréquence 
des fluctuations de pression pariétales
A .l Avant-propos
L’ensemble des résultats présentés dans les chapitres 2, 3 et 4 ont été obtenus en utilisant 
comme cible de reproduction des densités interspectrale de puissance décrites par des mo­
dèles (modèle de champ diffus, modèle de couche limite turbulente). Ces modèles, mêmes 
s’ils décrivent bien les champs de pression aléatoires à reproduire, présentent néanmoins 
certaines limitations. Dans le cas de l’excitation CLT, il est clair qu’ il n’existe pas de mo­
dèle ’parfait’, que chacun de ces modèles présentent des avantages et inconvénients (voir 
en chapitre 2.4.2), et qu’ils seront adaptés à une certaine gamme de vitesses d ’écoulements 
par exemple, ou encore d ’hypothèses prises (fluide compressible, incompressible, ...).
Une question légitime qui se pose alors est la suivante : Est-il possible de mesurer, par 
exemple en soufflerie ou encore en vol, la densité interspectrale de puissance des fluctua­
tions de pression pariétales générées par une couche limite turbulente, de sorte qu’il soit 
ensuite possible de l’utiliser comme entrée de la stratégie de reproduction présentées glo­
balement aux chapitres 2, 3 et 4 ? La même question pourrait s’appliquer à un champ 
acoustique diffus.
Afin de donner des éléments de réponse à cette question, cette annexe décrit la mise en 
oeuvre d ’un montage permettant d ’atteindre le compromis nécessaire entre taille d ’un 
capteur et espacement iriter-capteurs qu’il est nécessaire d ’atteindre pour cette mesure, et 
le résultat de mesures du spectre nombre d ’onde-fréquence effectuées en soufflerie à l’aide 
de ce montage. Cette annexe correspond à une communication présentée cette année au 
19ème congrès AI A A [130], qui est reprise ici intégralement.
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Abstract
This paper concerns the direct measurement of wavenumber-frequency spectra beneath 
a two-dimensional Turbulent Boundary Layer. The main contribution of this work is the 
proposed setup that should help achieving a compromise between a small sensor diameter 
(to avoid spatial averaging) and small sensor spacing (to gain high spatial resolution). 
The effect of different pinhole sizes on quarter inch microphones is first studied using 
an acoustical coupler to perform relative calibrations. Single-point measurements of wall 
pressure fluctuations in a wind-tunnel confirm that a 0.5 mm pinhole quarter inch micro­
phone correctly captures wall pressure statistics up to a frequency of 5 kHz. Under the 
assumption of stationnary pressure fields, it is then suggested how rotative Archimedean 
spirals mainly composed of pinhole microphones can provide a uniform coverage of pres­
sure measurements on a disc, or high resolution measurements in selected directions. Using 
57 of these pinhole pressure sensors, a probe microphone as a central sensor reference and 
3 Knowles pressure sensor, one of the suggested designs of spiral-shaped rotative arrays 
was instrumented. Measurements have been performed at low Mach numbers (M  < 0.1) 
in a closed-loop wind-tunnel, with the array flush mounted on a side of the wind tunnel. 
The TBL is characterized with velocity measurements, and 2D wavenumber spectra of 
the wall pressure fluctuations are obtained which reveal the convective peak at low fre­
quencies. Even preliminary and still contaminated by a strong background noise, these 
first results indicate that the experimental setup behaves as expected but needs additional 
refinements. The next steps of this on-going work are finally detailed.
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Nomenclature
a  =  Spatial correlation decay in the streamwise direction
/? =  Spatial correlation decay in the crosswise direction
6 = Boundary Layer thickness [m]
6* -  Boundary Layer displacement thickness [m]
6 =  Boundary Layer momentum thickness [m]
Re$ =  Reynolds number based on boundary layer momentum thickness
£ =  Longitudinal separation between two points [m]
7} — Transverse separation between two points [m]
Ti — Turbulence intensity [%]
Uc =  Convection velocity [m/s]
Uoo = Free stream velocity [m/s]
CSD =  Cross-Spectral Density
TBL =  Turbulent Boundary Layer
A.2 Introduction
The precise measurement of the wavenumber-frequency spectrum of the wall-pressure fluc­
tuations is often needed to extract the statistical characteristics of the turbulent boundary 
layer. Pioneering one-point or two-points measurements have addressed either the capa­
city of a transducer to resolve the spatial scales of a turbulent pressure field [43] or the 
calculation of two-points wall pressure cross-spectra with many technical limitations [159]. 
More than 60 years after these first measurements, a direct and complete measurements 
of the wavenumber-frequency spectrum is still limited by two opposite technical needs : 
a sufficient ratio of sensing diameter to the turbulent scale to be resolved, but also a 
small spacing between transducers to reach the spatial resolution needed to resolve the 
wavenumber-frequency spectrum. Studies have been made with a linear array of 48 small 
pressure sensors for example [7]. The most recent works concerning 2D measurements in 
air have mainly used remote microphone probes to be able to address the needed compro­
mise expressed before [12, 86], These sensors are nevertheless difficult to setup in practice 
on a measurement plane, and the relative calibration of such small and close sensors is 
also still an open topic [53, 132].
A setup using pinhole quarter inch microphones is proposed here that could help to reach 
the needed compromise between sensing surface and sensor spatial resolution with poten­
tially less technical constraints than other setups, or that could be more versatile if well 
designed. Comparisons are first made between different sensor types and mountings with 
relative calibrations and then with single-point comparative measurements in a small wind 
tunnel at flow speeds of 25 and 30 m/s. These measurements confirm our expectations, in 
the sense that the pinhole mounting can lead to fully resolved measurements. But even if 
pinhole mounting is an effective way to reduce the sensing surface, it does not reduce the 
dimensions of the sensor itself with a diameter that is still a quarter inch, and as stated in
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Arguillat [12] : this (pinhole mounting) system does not yet permit to bring the transducers 
closer from each other.
To achieve this compromise between sensing surface and sensors spacing, a spiral-shaped 
arrangement of the pinhole microphones with a rotating array is suggested, and different 
possibilities offered by the Archimedean spiral are presented. One of the proposed designs 
have been realized, and results in a rotative array with a diameter of approximately 24 
cm. Consecutive rotations of the array result in the creation of an array with small sensing 
surfaces (0.5 mm diameter) with a minimum center to center spacing of 2 mm, which is 
very close to the chosen reference measurements made by Arguillat [12].
The validation of the pinhole mounting for quarter inch microphones is first described in 
Section II. The possible distributions of microphones using Archimedean spirals are illus­
trated in section III. Section IV briefly presents the flow facility and the characterization 
of the turbulent boundary layer. The array instrumentation, data acquisition and post­
processing are explained in section V. Some results in terms of power spectral density and 
wavenumber-frequency spectra are finally given in Section VI.
A.3 Validation of the microphones setup 
A.3.1 Wind tunnel
The wind-tunnel experiments presented here were carried out in the subsonic wind tunnel 
S2 of the mechanical engineering department (University of Sherbrooke). This Eiffel-type 
wind tunnel has a closed hexagonal test section of 2x2 feet, and a working length of 5 
feet. Figure A .l shows a picture of the wind tunnel and its working section.
A.3.2 Instrumentation and signal processing
All the sensors used for this validation are described in Table A .l, and four of them 
are shown in Fig. A.2. A 8 channels fireface RME data acquisition board is used with 
Matlab and the Signal Processing Toolbox for the generation and the acquisition of signals. 
For relative calibrations and wind tunnel measurements, signals are measured during 10 
seconds (duration prior validated with different acquisition durations). The sampling rate 
is fixed at 48 kHz, and rectangular windows with a length of 2048 samples are taken, so 
that discrete spectra with a frequency resolution of 11.7 Hz are obtained. A PCB signal 
conditionner is also used for the quarter inch microphones, and the Knowles microphone 
is supplied with a 1.3 V DC voltage.
A.3.3 Effect of pinhole diameter and remote setup on measured 
pressure with |-inch microphones
To quantify the possible differences induced by the presence of the pinhole on the mi­
crophone frequency response, or of the remote probe setup, the analysis is made in two
A.3. VALIDATION OF THE MICROPHONES SETUP 143
Figure A .l Picture of the Eiffel-type wind tunnel S2 at University of Sher­
brooke.
Tableau A.l Summary of the pressure sensors used
Brand and type Effective diameter Sensing diameter in in. Nominal sensitivity
___________________________ in inches______ (w ith  0,5 m m  ad a p te r)______ in mV/Pa
Bruel&Kjaer 4257 1/4 1/4 (0,02) 12,5
BSWA MPA416 1/4 0,1 (0,02) 50
Bruel&Kjaer 4182 1/20 0,03 2,6
Deported tube 1/16 0,035 50
Knowles FG-23629-P16 1/10 0,03 10
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Figure A.2 Figure of the pressure sensors, with a millimeter ruler at the 
top -  From left to right : Bruel&Kjaer 1/4" 4957 -  Knowles FG-23629-P16 
-  Bruel&Kjaer 4182 probe -  Remote probe for 1/4" microphone.
steps. A relative calibration is performed using an acoustic coupler, for which the fre­
quency response function between a reference microphone and microphone with different 
pinhole diameter is measured (see Fig A.3-(a-c)). This technique is preferred to calibra­
tion tubes [12, 86] or the use of a one-microphone enclosure [49]. Here, the microphone 
to be calibrated is facing the reference microphone (Fig A.3-(b) on the left), at the top a 
specific rigid and sealed enclosure with a large range loudspeaker that is connected to a 
white noise source driven by the acquisition board. On Fig. A.3-(c) is shown the relative 
calibration of the remote probe.
The results of the relative calibration of the pinhole microphones are given in Fig. A.4. As 
was seen in Devenport et al. [49], the smallest pinhole sizes (here 0.5 and 1 mm) produce 
a clear peak in the response at 2 and 7 kHz, respectively, and also leads to a lowering 
of the cut-off frequency. This effect is directly related to the frequency of the Helmholtz 
resonator created by the pinhole mounting. The effect of the two other pinhole sizes is less 
pronounced.
Once the relative calibrations have been performed for each microphone setup, the latter 
are mounted on a specific aluminium plate which is flush-mounted in the wind tunnel SI. 
The Knowles microphone is taken as the reference sensor. The remote probe is achieved 
using an aluminum capillary tube of 1/16" external diameter and 15 cm length. A 4 m 
silicon tube is connected at the open end of the tube to avoid too strong acoustic reso­
nances, as was made by Leclercq [86], Arguillat [12] or Moreau [109]. Finally, a quarter inch 
microphone is mounted tight to a small hole on the tube. The setup for the comparison of 
the response of flush, pinhole, remote quarter inch microphones, and Knowles microphone
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Figure A.3 (a) Illustration of the adapters put at the top of the 1/4" micro­
phones to reduce measurement surface (from left to right : 0.5 mm, 1 mm, 1.5 
mm and 2 mm holes) -  (b) The top parts of the acoustical coupler, with the 
reference microphone on the left side -  (c) Picture of a relative calibration of 
the remote probe.
.o10
Flush Mounted 
2 mm adapter 
1.5 mm adapter 
1 mm adapter 
0,5 mm adapter
*210' 10
Frequency [Hz]
Figure A.4 Effect of pinhole size : results of relative calibration using four 
different pinhole diameters.
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is presented in Fig. A.5 (the same stand used in the acoustical coupler for the setup of the 
pinhole is also mounted on the test plate, to reduce possible sources of discrepancies). All 
the sensors thus measured the wall pressure fluctuations at a same streamwise coordinate, 
but with different cross-wise positions.
Figure A.6 first shows the results obtained when only the quarter inch microphone with 
pinhole is considered. Consecutive measurements while the pinhole size was varied have 
been performed. The peaks that can be seen at 8 and 12 kHz (for the flush mounted micro­
phone and the two first pinhole sizes) have been identified, and are caused by the electrical 
power supply of the fan of the wind-tunnel. The biggest transducer (flush mounted) shows 
to have the lowest cut-off frequency, around 1000 Hz. While the pinhole size is decreased, 
the cut-off frequency is increased, except for the smallest pinhole for which a low pass 
filtering is seen. Neverthelees, the smallest pinhole (0.5 mm) is selected for next measure­
ments, because we want to compare at least with the measurements of Arguillat [12] with 
smallest probes of 0.7 mm, and also because the highest frequency that we would like to 
reach is 5 kHz.
Measurements with the 0.5 mm pinhole microphone, the Knowles microphone and the 
remote probe are then compared. It can be seen in Fig. A.7 than even with the help 
of this silicone tube and relative calibration, we have not been able to fully flatten the 
measurement response using the remote probe. Comparisons of measurements with the 
flush mounted microphone, the 0.5 mm pinhole and the Knowles microphone show that 
these last two pressure sensors give very close results, which suggests that this pinhole 
size leads to fully resolved measurements. The cut-off frequency is nevertheless lower for 
the pinhole microphone, but allows achieving resolved measurements up to a frequency of 
5 kHz. The observed spectral decays close to o r 0-7 and u~5 are also in agreement with 
many published works [7, 67]. All these results lead us to validate the 0.5 mm pinhole 
microphones.
A.4 Arrays based on the Archimedean spiral
Microphone arrays have been extensively developed in the last twenty years, and two 
important applications of these tools can be distinguished :
- Acoustic beamforming, which implies noise sources localization and ideally level 
estimation on moving vehicles or in wind-tunnel[105, 110]. Acoustic beamforming 
approaches generally use fixed microphones arrays with geometries relying on loga­
rithmic spiral arcs in their great majority, with arcs than can be regular or irregular 
with a direct influence on sidelobe levels. Spacing between microphones is usually 
dictated by the highest measured frequency, while the lowest measured frequency 
determines the minimum array aperture. These arrays are only concerned with the 
measurement of acoustic components.
- Direct measurements of wavenumber-frequency spectrum, that are mainly thoughts 
for wall pressure fluctuations measurements. Arrays that have been presented in 
the literature can be linear[7] or 2D, with still and square-shaped examples [136]
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Figure A.5 (a) Operator picture of the installed pressure sensor (from top to 
bottom : flush 1/4", pinhole 1/4", Knowles, deported 1/4") -  (b) Inside wind- 
tunnel picture -  Flow direction in both sub-figure is indicated by the arrow.
100
1 Flush Mounted 
-  “ -  2 mm adapter
 1.5 mm adapter
1 mm adaptor 
0.5 mm adapter
frequency [Hz]
Figure A.6 Auto-power spectral densities of wall pressure fluctuations measu­
red by the quarter inch microphone flush mounted, and equipped with different 
pinholes diameters, under a turbulent boundary layer (U00 =  25 m /s) in the 
Eiffel type wind tunnel.
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100
eu
sIO
à
s
 Deported setup (with rel. calibration)
——  Knowles microphone (with ret. calibration)
 1/4* microphone flush mounted
— — ■ 1/4* microphone with adapter (0.5 mm diameter, and rei. calibration)
Figure A.7 Auto-power spectral densities of wall pressure fluctuations mea­
sured by the four kinds of pressure sensors under a turbulent boundary layer 
(U0o =  30 m /s) in the Eiffel type wind tunnel -  The w-0 7, u ~ l and u/-5 slopes 
are indicated.
or rotated and circle-shaped[12]. These arrays are concerned with the simultaneous 
measurements of acoustic components and convective components that are to be 
discriminated, with scales that can be very different in the wavenumber domain. 
With Co the speed of sound, acoustic components are defined by the acoustic wave­
length A0 (=  2nco/u) and acoustic wavenumber A:0(=  u/co). W ith Uc the convective 
speed of turbulent structures, convective components are defined by the convective 
wavelength Ac (= 2nUc/u )  and convective wavenumber kc(— u /U c). The spacing 
between microphones A sensors is now dictated by the highest wavenumber to be re­
solved without aliasing, which equals n /  A sens(yrs. The array aperture or diameter 
D  will define the wavenumber resolution (= 2tt/D ). As explained in the previous 
section, the measurement surface of the sensors should be as small as possible to 
reduce the possible effects of spatial averaging that will reduce the frequency range.
It is clear that the implications of microphone array designs in these two applications are 
very different. It is suggested here that they could be nervertheless made complementary, 
in the specific case of homogeneous and stationnary pressure fields. With such pressure 
fields, the translation or rotation of an array with at least one reference sensor has proven 
to be a solution[12]. The method used in this publication was a line of close remote probes 
along the diameter of a disk, that was then rotated with a regular angular increment.
The Archimedean spiral could be used to replace the line of remote probe by other arran­
gements of pinhole microphone so that the same wavenumber and frequency resolutions 
would be attained, with additional possibilities.
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In its most general form and in polar coordinates (r, 8), an Archimedean spiral is defined 
by
r m { 0 m )  =  a  +  b 6 m , (A.l)
where changing a will turn the spiral and b controls the distance between successive turns 
(a ahd b are considered fixed), m  is the order of microphone counting outward from the 
center of the spiral, and M  will be the number of microphones to be used (m  =  1, 2, 
M ). a will be set to zero because the rotation of the spiral will be made experimentally.
Now if the goal of the array to be designed is to make a measurement with M  sensors 
that are spaced by a distance b, two example of angular separations will be taken : 8^  
will define an increment of 1 radian, and 82m an increment of 60 degrees. Figs.A.8(a-b) 
show the microphone positions defined using b= 2mm and 8^ and 9^, respectively. The 
gray circles represent the effective dimensions of quarter-inch microphones, and not the 
pinhole sensing area. Figs.A.8(c-d) show the consecutive positions taken by the pinhole 
microphones when the arrays are rotated six times by an angle of 60 degrees. Note that 
the use of the 8xm angle results in the creation of high density spiral arms, while the 9^  
angle results in the creation of three rectilinear arms with center to center spacings of 
2 mm. Finally, Figs.A.8(e-f) show the consecutive positions taken by the microphones 
when the arrays are rotated sixty times by an angle of 6 degrees. For the 8xm angle, this 
last operation leads to an array with the highest microphone density at the center and 
decreasing density outward from the center (Note that the use of Fermat’s spiral with 
rm(9) =  by/9^ would provide an uniform microphone density over the array space). For 
the 9^  angle, 30 rectilinear arms with measurement positions spaced by b mm are obtained.
These figures simply illustrates how rotating spiral arrays can be used to get high density 
spatial measurements with specific and predefined shapes, with each microphone following 
concentric circles spaced by a distance b. When thinking to a practical application, three 
important facts should be pointed out :
- Whatever the chosen design, the very first microphones at the center of the array 
can not be pinhole microphones (at least the three first).
- The design using the 9^  angle will be the one that will lead to the easiest instrumen­
tation and mechanical realization, because the microphone positions are distributed 
on the whole array surface. Nevertheless, the post processing of the data will be often 
more complicated in this case, depending on the chosen post-processing approach. 
For example, obtaining a equispaced line of microphone in a direction will need many 
rotations of the array and consequent amount of data to acquire and post process.
- The design using the 9^  angle gives the possibility to faster measure an equispa­
ced line of sensors spaced by b mm (6 rotations for a sensor spacing of 2 mm in 
Fig.A.8(d)). The mechanical realization of the array and the setup of sensors will be 
more complicated because the sensors are much closer.
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Figure A.8 (a) Positioning of microphones with b =2 mm and 9^ —1 radian -
(b) Positioning of microphones with b —2 mm and 0^=60 degrees -  (c) Conse­
cutive microphones positions obtained after 6 rotations of 60 degrees, with b =2 
mm and 0^=1 radian -  (d) Consecutive microphones positions obtained after 
6 rotations of 60 degrees, with b =2 mm and 0^=60 degrees -  (e) Consecu­
tive microphones positions obtained after 60 rotations of 6 degrees, with b =2 
mm and 0^=1 radian -  (f) Consecutive microphones positions obtained after 
60 rotations of 6 degrees, with b =2 mm and 0^,=60 degrees
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A.5 Flow facility and turbulent boundary layer charac­
teristics
The measurements presented in this section and the following were conducted in the wind- 
tunnel SI, which has a closed test square section of 6 x 6 feet and a  working length of 33 
feet. Figure A.9 shows a picture of the wind tunnel, its working section and the position 
of the array.
Measurements of the mean flow profiles and 3D velocity fluctuations have been made using 
a Cobra probe, which also provides turbulence intensity measurements (a calibration using 
a Pitot tube have been first made). Velocity measurements were made at x  =  3.1m from the 
convergent, 0.1 m below the location of the wall pressure fluctuations measurement array. 
For a kinematic viscosity v  of 1,56.10—5 m2/s, the approximate theoretical calculation of 
the boundary layer thickness for a TBL[134] gives ô =  58,5 mm for a freestream velocity 
of 14.6 m /s (<$(rr) «  0 .3 7 x (^ l£)_1/5).
Figure A. 10 presents the mean velocity profiles obtained for two free stream velocities of
7,9 m /s and 14,6 m/s. These two profiles collapse well, and closely follow a n = 7 power 
law which is included for comparison. The turbulence intensity reaches 8% in the boundary 
layer, with a maximum freestream turbulence close to 2%.
The estimates of the boundary layer thickness 5, displacement thickness 5* and momen­
tum thickness 9 were determined from the measured velocity profiles, and are given in 
Table A.2. Note the acceptable agreement of the measured boundary layer thickness with 
its previously calculated value (with £/oo=14,6 m /s). The shape factor H  =  S*/9 is between
1.25 and 1.27, which compares well to values found in the literature[7, 12, 86, 134] for a
fully developed TBL without pressure gradient.
A.6 Microphone array instrumentation and signal pro­
cessing
A.6.1 Microphone array instrumentation
The tested array corresponds to the design shown in Fig.A.8(a). The second design has 
not yet been tested. The final experimental array consists of 57 quarter inch pinhole 
microphones (B k ,K  4957) using a threaded mounting close to the one of Ehrenfried [53], 
one BSzK  4182-type probe microphone located at the center of the array, and thus taken 
as reference sensor. The three closest microphones from this reference sensor will be three 
Knowles microphones (FG-23629-P16), to better manage the high sensor density in the
Tableau A.2 Estimated flow data from Cobra probe measurements 
Uqo [m/s] 6 [mm] S* [mm] 9 [mm] H  (=5*/9) Re#
7,9 60 7,5 5,9 1,27 2990
14,6 54 6,7 5,4 1,25 5480
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Figure A.9 Picture of the wind tunnel SI at University of Sherbrooke -  (a) 
External view of the wind-tunnel -  (b) Working section and positioning of the
array
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Figure A. 10 (a) Mean velocity profile -  (b) Measured turbulence intensity -  
Both are measured using a Cobra probe at two free stream velocities (t/oo7.9 
m /s and t/ool4.6 m/s) -  Measurement height y is scaled by the TBL thickness 6
A.6. MICROPHONE ARRAY INSTRUMENTATION AND SIGNAL PRO CESSIN G S
center of the array. Figures A .ll, A.12 and A.13 show the design of the array with different 
points of view, In Fig. A .ll, the red circles denote the effective size of the quarter-inch 
microphones (and not their sensing area). Each concentric circle, plotted in dash gray 
lines, denotes the path followed by each sensor during complete rotation of the array. Each 
pinhole mounted microphone will represent a sensing area with a 0.5 mm sensing diameter 
connected to the surface pressure, the probe microphone and the Knowles microphones 
have a sensing diameter of 0.7 mm on their side. After any rotation of the array, all pressure 
sensors are placed on concentric circles which are spaced by 2 mm (between the center 
of two adjacent sensors). Finally, Fig. A. 14 gives the possible separations (£r,£v) between 
two sensors using this array at a given position.
A.6.2 Signal conditioning and Data acquisition
Measurements consisted in the simultaneous recording of the pressure measured by the 
probes during 30 seconds, and at a sampling frequency of 32768 Hz. After the recording of 
the 61 pressure signals, the array was rotated by an angle of 6 degrees, and this procedure 
was repeated 60 times to fully rotate the disk. The rotation of the array was mechanical, 
following precise graduated angular marks on the edges of the array (see figure A. 13(a)), 
and a blocking mechanical system (this removes the use of an electrical rotating system 
that could complicate the final setup). All the data were collected using a B k K  Pulse 
acquisition system which can manage up to 196 measurement channels using Lan-XI fron- 
tend, and also directly ensure the power supply of the quarter inch 4957 microphones 
via the SMB coaxial connector. The Knowles microphones were supplied with a 1.3 DC 
voltage, and the B h K  4182 was connected to an external polarization conditioner.
A.6.3 Post processing
Depending on the array design, two different data post processing could be used and 
compared :
1. As was suggested by Ehrenfried and Koop [53], a beamforming procedure can be 
applied to the measured signals, by a calculation of the array output in the wave­
number space, instead of beamforming to the physical space. This procedure will be 
tested here with the chosen array.
2. The original method developped by Arguillat [12], where the space integration is res­
tricted to the rotating disk, and the pressure CSD at measurement points and corres­
ponding wavenumber-frequency spectra are calculated using polar coordinates. This 
method would be more adapted to the other proposed array design (see Figs. A.8(b,d,f)).
The sensor array with M  =  61 sensors allows calculating discrete cross-spectra Smn(u) 
for M 2 combinations (m, n =  1 ,...,M ). Using the previously acquired time signals, the 
«S'mn(w) are calculated in a conventional way, using rectangular windows with no overlap 
and a length of 2048 samples (which results here in a frequency resolution of 16 Hz).
All the obtained cross-spectra are combined in a vector S(uj). According to Ehrenfried 
and Koop [53], a beamforming procedure can be performed to obtain an array output
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Figure A .ll Example of an array with 40 sensor positions -  The x-axis is the 
streamwise direction -  The threaded mounting is simply described on the right 
of the figure.
Figure A.12 Technical drawing of the array (the central sensor is omitted and 
a cross-view of a mounted pinhole sensor is illustrated) -  (a) Wall-pressure 
fluctuations measurement view (flow side) -  (b) Sensor mounting view (operator 
side).
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(a) (b)
Figure A. 13 (a) The array being instrumented, seen from operator’s point of 
view -  (b) Close-up view of the mounted sensors and pinholes on measurement 
side.
0.2
0.15
0.1
0.05
• *f. \  ..
-0.05
- 0.1
-0.15
-0.15 - 0.1 -0.05 0.05 0.15 0.2
Separation ^  [m]
Figure A. 14 All possible separations (£r,£y) between two sensors obtained using 
the spiral-shaped array.
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P (kx, ky] u>) calculated for points (kx , ky) in the wavenumber domain
P (kx, ky]u) =  a H(kx, ky)S(oj), (A.2)
where the superscript H  indicates the transpose conjugate, and components of the steering 
vector a (kx, ky) are defined by
ae(kx, ky) = e x p +  kyr)9)\, (A.3)
where the discrete separations between sensors are defined by & =  {xm -  xn}e and rjg =
{Vm — Vn}e, and 6 refers to the angular position of the array. For calculations, a regular
grid is defined in the wavenumber space with maximum resolved wavenumber without 
aliasing defined by ±7r/Asenaors, with Agensora the minimum spacing between sensors. The 
wavenumber resolution is improved by zero-padding in the wavenumber domain directly, 
which leads to a value of 27r/6D, with D  the sensing diameter of the array (thus virtually 
enlarged by a factor 6).
A.7 Results
A.7.1 Local power spectra
The autopower spectral densities obtained for the three types of sensors used in the array 
are presented in figure A. 15. The obtained spectra are compared to Goody’s empirical 
spectral model[66]. The measured levels are close to those predicted by Goody’s model, 
with an acceptable agreement between the experimental slopes and the model slopes. The 
measured spectra confirm the results given in section II : the measured spectrum with 
the pinhole microphone is in good agreement with the spectrum measured by a Knowles 
microphone as expected. The cut-off frequency is located at a frequency of nearly 4 kHz, 
which is directly linked to a lower Helmholtz resonance of the pinhole mounting (the length 
of the neck and the volume of the resonator are slightly higher in the final microphone 
mounting). The spectrum measured with the B h K 4182 microphone probe (not corrected 
here by a relative calibration) exhibits oscillations which are typical when using a remote 
probe. Note that all spectra show the same peaks in the low frequency range, which are 
identified as harmonic tones generated by the driving fan of the wind-tunnel (harmonic 
tones of the blade passing frequency).
A.7.2 Wavenumber frequency spectra
Wavenumber-frequency spectra are calculated using the procedure defined in section V.3, 
and with only four rotations of the array with an angular step of 90 degrees. All the results 
given in Figs. A.16-A.19 are calculated for a free-stream velocity Uoc of 14,6 m /s, and the 
levels on the colorbars are normalized by the maximum of the spectrum.
The main problem seen in these first results is a strong background noise which is visible 
in the form of a peak located at (kx, fcy)=(0,0). We precise that the chosen frequencies
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Figure A.15 Measured Auto Power Spectral Densities for the three kinds of 
pressures sensors : B h K  4182 microphone probe (gray solid line), Knowles mi­
crophone (black solid line), pinhole quarter inch microphone (blue solid line) -  
Theoretical autopower given by Goody’s model is indicated by the red solid line
for Figs. A.16-A.18 are located between the harmonic tones linked to the blade passing 
frequency of the wind tunnel fan. Several facts can explain this point, and three possibilities 
are currently under investigation to improve the results :
- Another series of experiments for same test speed and a slightly higher one (20 m/s) 
have been performed with additional pressure sensors located in the wind-tunnel and 
an accelerometer on the supporting panel, to apply noise cancelling techniques such 
as used by Naguib et a l [111] for example.
- The wavenumber spectra shown here are related to the array output or Point Spread 
Function, which should be deconvolved using classical approaches such as DAMAS [53,
105].
- The acoustic noise is limited to the range |fc(X)J/)| <  |w/co|, and the theoretical resolu­
tion of the array wavenumber filter linked to its diameter D is equal to Ak = 2ir/D  «  
26 rad/m . Therefore, even if zero padding operations can be used to virtually im­
prove the resolution, all the acoustic energy within a frequency range corresponding 
to Ak will potentially appear as if it occurred at 0 rad/m .
Even if the wavenumber spectrum is contaminated with potential background noise and 
shows the highest magnitudes at 0 rad/m , the convective ridge is clearly identified and its 
form is consistent with predictions made by the empirical model of Corcos [43]. For the 
three wavenumber maps, the maximum of the convective ridge (located at kx =  u /U c) 
is in close agreement with the experimental convective speed, which is evaluated using 
Uc = 0.7f/oo( =  10,2 m /s). From figure A. 16, we find Uc — 9,6 m /s (with /  =  64 Hz and
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kx «  42 rad/m ), and from figure A.17, a value of Uc =  9,9 m /s is obtained (with /  =  96 
Hz and kx «  61 rad/m ). Finally from figure A.18, a value of Uc =  10,2 m /s is calculated 
(with /  =  128 Hz and kx «  78,5 rad/m ). Above a frequency of 200 Hz, the convective ridge 
is not identified in the wavenumber maps. This could be a consequence of the important 
background noise, or of the very low speed of the TBL which is consequently of low energy. 
As stated in Abraham and Keith [7], only the convective wavelengths at low frequency are 
large enough so that negligible attenuation of the wall pressure fluctuations occurs, and 
thus can be measured with flush mounted sensors.
Figure A. 19 gives an example of obtained wavenumber maps at high frequencies, here 
3008 Hz. This figure shows that the background noise is lower, and indicates an acoustic 
upstream propagation that is attributed to the broadband noise generated by the wind 
tunnel fan located downstream of the array, which consequently propagates upstream (in 
the — kx direction). The radius of the circle seen in the wavenumber domain is in close 
agreement with the calculated acoustic wavenumber at this frequency (k0 «  55 rad/m).
A.8 Conclusion
This paper has presented an array for the measurement of the wavenumber-frequency 
spectrum of a 2D turbulent boundary layer, using mainly 0.5 mm pinhole quarter inch 
microphones. The chosen pinhole size was validated using preliminary measurements, and 
the effect of the pinhole mounting on the final setup is in accordance with these preliminary 
tests. Wavenumber spectra were obtained using a beamforming procedure.
Even with measurements contaminated by a strong background noise and calculations that 
imply only a few positions of the array, the convective ridge is found in the wavenumber 
maps at low frequency, with a convective wavenumber and form that are consistent with 
empirical TBL models.
Yet, several improvements are needed, such as :
- The implementation of noise removal techniques,
- The use of a deconvolution procedure in the array processing,
- The test of the influence of higher test speeds.
Next steps of this work concern a post-processing that uses all the angular positions taken 
by the array, with an evaluation of the influence of the chosen angular increment and 
corresponding number of rotations of the array to be fully rotated. The experimental 
testing of the second suggested array design is also expected soon.
In the case of homogeneous and stationnary pressure fields, it is expected that this array 
could provide a cost-effective measurement setup, with an original arrangement of sensors 
that provides a high number of distincts separations (£r,£j,) in a compact space, and for 
which a specific geometry can be defined to get measurements with high spatial resolutions 
more easier than other setups.
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A. 16 Measured wavenumber-frequency spectrum at 64 Hz.
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Figure A. 17 Measured wavenumber-frequency spectrum at 96 Hz.
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Figure A. 18 Measured wavenumber-frequency spectrum at 128 Hz.
k x  [rad/m]
Figure A. 19 Measured wavenumber-frequency spectrum at 3008 Hz -  A circle 
of radius k 0 =  u i / c q ,  with Cq =  340 m /s is superimposed.
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